EDUCACION

TECNOLOGICO
NACIONAL DE MEXICO

Tecnoldégico Nacional de México

Centro Nacional de Investigacion
y Desarrollo Tecnolégico

Tesis de Maestria

Diseno de materiales compuestos hibridos con
orientacion a pseudo ductilidad

presentada por
Ing. Kevin Ricardo Miranda Acatitlan

como requisito para la obtencidon del grado de
Maestro en Ciencias en Ingenieria
Mecanica

Director de tesis
Dr. Arturo Abundez Pliego

Codirector de tesis
Dr. Enrique Alcudia Zacarias

Cuernavaca, Morelos, México. Junio de 2022.

cenidet

Centro Nacional de Investigacion
y Desarrollo Tecnolégico



\ EDUCACION = [ e

Centro Nacional de Investigacién y Desarrollo Tecnolégico
Departamento de Ingenieria Mecanica

06/junic/2022
DIMA71/2022
impresion de tesis

Cuernavaca, Mor.,
No. Oficio:
FASUL M A L torizacion de

ING. KEVIN RICARDOMIRANDA ACATITLAN
CANDIDATO AL GRADO DE MAESTRO EN CIENCIAS EN ING. MECANICA
PRESENTE.

Por este conducto, tengo el agrado de comunicarle que el Comité Tutorial asighado a su trabajode
tesis titulado “DISENO DE MATERIALES COMPUESTOS HIBRIDOS CON ORIENTACION A PSEUDO
DUCTILIDAD" han informado, que estan de acuerdo con el documento presentado. Por io anterior,
se le autoriza a que proceda con la impresién definitiva de su documento de tesis.

Esperando que el logro del mismo sea acorde con SuUs aspiraciones profesionales, reciba un cordial
saludo.

ATENTAMENTE

Excelencia en Educacisn Tecnolbgica®
“Conocimiento ¥ tecnologia al servicio de México”

@ EDUCACION | =z,

/ CENTRO NAGIONAL DF Mur—Ticanicn,

Y DESARROLLO (ECNG OGS

DEPARTAMENTQ DE INGENIERIA
MECANICA

DR 10 ALEJANDRO GOMEZ JIMENEZ
DEL DEPARTAMENTO DE INGENIERIA MECANICA

Cep.  Depto. de Servicios Escolares

Expediente
MAGI /RMA

PREMTCY EXTATAL

cenidet .. it

Centro Nagional de investigaciin
¥ Desarrolio Tecnokigica

nidet.tecnm.mx

s




TECNOLOGICO
NACIONAL DE MEXICO-

. » e P .
Centro Nacional de Investigacién y Desarrolio Tecnolégico
Subdireccion Academica

Cuernavaca, Mor., 07/junio/2022
No. De Oficio: SAC/81/2022

Asunto: Autorizacion de|
impresion de tesis|

KEVIN RICARDO MIRANDA ACATITLAN
CANDIDATO AL GRADO DE MAESTRO EN CIENCIAS
EN INGENIERIA MECANICA

PRESENTE

Por este conducto, tengo el agrado de comunicarle que el Comité Tutorial asignado a su trabajo de tesis
titulado “DISENO DE MATERIALES COMPUESTOS HIBRIDOS CON ORIENTACION A PSEUDO
DUCTILIDAD", ha informado a esta Subdireccién Académica, que estan de acuerdo con el trabajo
presentado. Por lo anterior, se le autoriza a que proceda con la impresién definitiva de su trabajo de tesis.

Esperando que el logro del mismo sea acorde con sus aspiraciones profesionales, reciba un cordial saludo.

ATENTAMENTE
Excelencia en Educacién Tecnolégica®
“Educaciéon Tecnolégica al Servicio de México”

N
&@L @ Ebucacioy

EL ASTORG ZARAGOZK”“ N zorm.
SUBDIRECT@R ACADEMICO

CENTRO NACION,
Y DESARRO
C. c. p. Pepartamento de Ingenieria Hecanica

“ Departamento de Servicios EjcSIBRBIRECCIGN ACADEMICA

AL DE iNVESTIG
ACION
LLO TECNOLAGIco

CMAZ/CHG

cenidet

Ll Mavions! de investoacidn

nadoe Paimira
170, e

SN, Col, Palmira, C. P

ct. 4104, e-mail: acad_cenidel fetlecnmuarix §yef

Ricardo

F
@%@ o won

LRI TE 4 B0 10-.-




Dedicatoria

Este trabajo lleva especial dedicatoria a mis padres Veronica
Acatitlan Chavelas y Ricardo Miranda Gonzéalez quienes me han
apoyado en todo lo que necesite tanto en lo econdmico como en lo
sentimental.

A mi padre por brindarme tanto apoyo econémico como consejos
en la vida, gracias.

A mi madre por todo el cariio y apoyo sentimental, gracias.



Agradecimientos

Al Centro Nacional de Investigacion y Desarrollo Tecnoldgico (CENIDET) institucion
donde culminé de manera satisfactoria este posgrado de maestria, como parte de mi
formacion académica.

Al Consejo Nacional de Ciencias y Tecnologia (CONACYT) por el apoyo econémico
asignado a través del programa de beca 002039 - MAESTRIA EN CIENCIAS EN
INGENIERIA MECANICA 1030089 para realizar mis estudios de posgrado.

Le agradezco al Dr. Arturo Abundez Pliego, por ser mi asesor y guia profesionalmente a
lo largo de todo el trayecto de posgrado, gracias. Al Dr. Enrique Alcudia Zacarias por sus
buenos consejos, recomendaciones y criticas constructivas durante en todo el proceso
de desarrollo investigacion. A la Dra. Claudia Cortés Garcia, Dr. Jorge Colin Ocampo y
Dr. José Antonio Arellano Cabrera por formar parte de mi comité revisor y quienes
objetivamente aportaron consejos y observaciones en este trabajo.

Al equipo de trabajo de fatiga y materiales compuestos, M. C. Oscar Fernando Oliveros
Rios, M. C. Victor Ivan Rodriguez Reyes, M. C. Isaac Gutiérrez Rojas, Ing. Kevin Edson
Petatan Bahena y al Ing. Dario Antonio Garcia Lavariega bajo la coordinacion del Dr.
Arturo Ablandez Pliego, quienes a través de las distintas reuniones virtuales realizadas
durante el periodo de confinamiento ocasionado por la pandemia aportaron comentarios
criticas y observaciones, las cuales ayudaron a orientar y aportar como resolver distintas
dudas surgidas durante las presentaciones del avance del trabajo.



Contenido

[DI=To o7 1o £ - VTP PP PPPPPPPR 4
Yo [ = Lo [Tt a1 T=T 0 (0 1SR 5
RESUMEBN ... e 11
ADSTITAICT. .. 12
1o [F o] ox o] o WU PPRRRRP 13
Capitulo I: EStad0 del @rte ........ccooiiiieii e e aanes 14
1.1 ANteCEAENTES NISTOMCOS ... ueiiiiieeieiiiiteeie et e e e e e e e e e e eeeae s 14
1.2 MaterialeS COMPUESTOS .....uuuiie e eeeeeeeeiii e e e et e e e e e e e e e e e e e e e e e e e ar e e eeeeas 16
1.3 Materiales compuestos hibridos ............cooiiiiiiiiiii e 18
2.5 Mecanismos de dafio en laminados compuesto hibridos vidrio/carbono UD........... 22
1.6 Conclusion del estado del @rte..............oeeiiiiiiiiiiiii e 25
Capitulo 1I: Planteamiento del problema.............cccooiiiiiiiiii e 26
2.1 JUSHIFICACION ...ttt e e et e e e e e e et e e e e e e e e e e annneees 26
P © ][ 1)V 1 SN 27
2.3 AlCANCE ...ttt e e e e e e 27
P\ =] = L PRSP PPPPTT 28
Capitulo [H1; MArCO tEOFICO .. ... i e e eeeeeeeiee e e e e e e e e e e e e e et e e e e e e eeeennes 29
3.1 Modelo de plasticidad de un sSolo ParAmetro ...............ceeeeieeeeiiiieiccee e, 29
3.2 Modelo micromecanico de SUN Y CREeN .........uuuiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiieee e 32

3.3 Exploracion del potencial de pseudo ductilidad en laminados CFRP de capa fina.. 35

3.4 Combinacion de la rotacion y la fragmentacion de las fibras para conseguir laminados

CFRP PSEUAO AUCTIES .....ccoeiiiiiiiiiiiiieeeeeeeeee e 38
Capitulo IV: Desarrollo de la metodologia .............uueiiieiiiiiiiiiicc e, 47
4.1 Metodologia del modelo @analitiCO .............uuuuuiiiiiiiiiiiiiiii e 47
4.2 Metodologia de las pruebas experimentales ............ccccccuvureiiiiiiiiimiiiii. 50
4.2. 1 MAIETIAIES ...ttt e e e e e 53
4.2.2 EQUIPO XPEIMENTAL .....coiiiiiiiiiiiee et e s 53



Capitulo V: Caracterizacion de 10S materiales ...........covvvvviiiiiiiiiiiiiiiiiiieieeeeeeeeeeeeeeeeeee 55
Capitulo VI: Adaptaciones del modelo de Jalalvand et al [1].........cocccviiiiieieeeiiniiiiinnee. 59
Capitulo VII: Resultados PrelimiNaresS.........ccceveeeeeiiiiie e e e e e eeaanes 64
(@22 101100 (o VA | B =S 0] | 7=V o 1 PP 68
CONCIUSIONES ...ttt 76
Trabajos futuroS Y reCOMENAACIONES .......uuuuiiiiiiiiiiiiiiiiiiiitiii bbb eeeeeeaee 78
REIEIENCIAS. ... 79
Anexo A1l: Resultados de las pruebas a tension del laminado 905 ...........cccccccceeeeeeee. 82
Anexo A2: Resultados de las pruebas a tension del laminado 905 .................oeeeeeee. 83
Anexo A3: Resultados de las pruebas a tension del laminado 905 .................cceeeeee. 84
Anexo A4: Resultados de las pruebas a tension del laminado 905 ...............ccoeeeeeee. 85
Anexo A5: Resultados de las pruebas a tension del laminado 905 .................ceeeeeee. 86
Anexo B1: Resultados de las pruebas a tension del laminado 06, probeta CT1 ........... 87
Anexo B2: Resultados de las pruebas a tension del laminado 06, probeta CT2 ........... 88
Anexo B3: Resultados de las pruebas a tension del laminado 06, probeta CT3 ........... 89
Anexo B4: Resultados de las pruebas a tension del laminado 06, probeta CT4 ........... 90
Anexo B5: Resultados de las pruebas a tension del laminado 06, probeta CT5 ........... 91
Anexo C1: Resultados de las pruebas a tension del laminado 266, probeta T2 ............ 92
Anexo C2: Resultados de las pruebas a tension del laminado 266, probeta T3 ............ 93
Anexo (C3: Resultados de las pruebas a tension del laminado 266, probeta T4 ............ 94
Anexo C4: Resultados de las pruebas a tension del laminado 266, probeta T5 ............ 95
Anexo D1: Resultados de las pruebas a tensién del laminado 260426, probeta FT2.... 96
Anexo D2: Resultados de las pruebas a tensiéon del laminado 260426, probeta FT3.... 97
Anexo D3: Resultados de las pruebas a tensiéon del laminado 260426, probeta FT4.... 98
Anexo D4: Resultados de las pruebas a tensiéon del laminado 260426, probeta FT5.... 99
Anexo D5: Resultados de las pruebas a tensiéon del laminado 260426, probeta FT6.. 100



Indice de figuras

Figura 1-1.- Esquema basico de un material compuesto [5]........cccuuvieeiieeiiiiiiiiiiieeeeeenn. 16
Figura 1-2.- Fotografia de un material compuesto reforzado con fibras de carbono de
matriz polimérica, por Science Photo Library [6]........ccccoeviiiiiiiiiiiie e 17

Figura 1-3.- Diagrama esquemaético esfuerzo-deformacion de un compuesto hibrido y sus
dos compuestos de referencia. El hibrido muestra dos picos, que estan vinculados a la
falla del compuesto de carbono y fibra de vidrio, respectivamente. Modificado de [9]. . 19
Figura 1-4.- Diagrama esfuerzo-deformacion de un laminado hibrido con configuracion
<2 R N 20
Figura 1-5.- (a) Curva esfuerzo-deformacion no-lineal con proceso gradual de dafio; (b)
Curva esfuerzo-deformacién no-lineal con pérdida de integridad y caida de carga antes
del proceso de falla fiNAl [L7]. .....uuuuiiiiiiiiiiiiiiiiiiii bbb 22
Figura 1-6.- Modos de falla en un laminado hibrido UD vidrio/carbono de capa de carbono
fina (las lineas rojas muestran factura, (a) una grieta a través del espesor del laminado,
(b) una grieta en la capa de carbono seguida de delaminacion instantdnea y (c) fractura
multiple y extraccién estable en la capa fina de carbono [16]...........cccoovvviiiiiiiiieereeennn, 23
Figura 1-7.- Diagrama de la respuesta esfuerzo-deformacion de un laminado hibrido
vidrio/carbono convencional (linea azul). La linea punteada roja representa la respuesta
de un laminado hibrido con capa de carbono fina [16]. .........ccceeiiiiiiiiiiiiiie e 24
Figura 3-1.- Geometria del modelo micromecanico [22]. 33

Figura 3-2.- Los esquemas muestran los tres modos posibles de dafio que pueden ocurrir
en laminados [£6m/0n]S. IC en 1a se refiere al espaciado critico de grietas [1]. ......... 39
Figura 3-3.- Celda unitaria, con una sola fractura en las capas 0° [1]. ...........eeeveeeeenn. 40
Figura 3-4. La redistribucién del esfuerzo en las capas +6 y 0° se rige por el espaciado
de las fragmentaciones en la capa 0°, lIC. Se denota que ¢AP # oxAP cuando |l # IC [1].

Figura 3-5. Los valores acrack y AP se ajustan a la curva esfuerzo-deformacion para el
valor correspondiente de +6 para obtener el rango de deformacion (mostrado por el
sombreado gris en el grafico central). A continuacion, se traza contra la longitud de la
celda unitaria y una integracion numeérica para obtener el area bajo esta curva (el
sombreado gris) produce la elongacién de la celda unitaria, 61 [1]......ccccoeveeeeeiiiiirinnnnnn. 43

Figura 4-1.- Diagrama de flujo para el procedimiento del modelo analitico propuesto.
48



Figura 4-2.- Los resultados de las estimaciones del modelo (lineas de puntos) para cada
capa se presentan junto con los resultados de las pruebas (lineas sdlidas) [24]. ......... 49
Figura 4-3.- Estimaciones para laminados +260ns. Los efectos de la alteracion del
namero de capas pueden alterar el comportamientos esfuerzo-deformacion tras la

fragmentacion INICIAI [L]. ....cooerireieee e e e e e e 50
Figura 4-4.- Esquema para el desarrollo de las pruebas experimentales. ..................... 51
Figura 4-5.- Proceso de manufactura para los laminados utilizados en el estudio. ....... 51
Figura 4-6.- Geometria de las probetas para las pruebas a tension. ..............cccceeeeeeen. 52
Figura 4-7.- Maquina de ensayos universales Shimadzu AG-X plus 100 kN................. 54
Figura 4-8.- Extensdmetro axial Epsilon® 3542-050M-050-ST.......cccceeeeeeerieeiiiiiiiieeeenn. 54

Figura 5-1.- Laminados de carbono y vidrio montados sobre molde de vidrio sellados al
vacio por medio de tuberias. 55

Figura 5-2.- Probetas para las pruebas a tension del laminado 26204262.................... 56
Figura 5-3.- Probetas ensayadas de las pruebas a tension del laminado 905 con capas
de carbono tipo velo que fallaron correctamente. ..............uuiiiiiieiiiieeiiiiie e 57
Figura 5-4.- Respuestas esfuerzo-deformacion de las pruebas a tension del laminado 905
con capas de carboNO tiPO VEIO. ........uuuuuiiiiiiiiiiiiiiiiiiiii bbb 57
Figura 5-5.- Respuestas esfuerzo-deformacion de las pruebas a tension del laminado 06
con capas de carboNO tiPO VEIO. ........uuuuiiiiiiiiiiiiiiiiiii i 58
Figura 5-6.- Respuestas esfuerzo-deformacion de las pruebas a tension del laminado 266
(olo] g Jor=T o T TS0 [T/ o | (o J RN 58

Figura 6-1.- Ecuacion de la linea de tendencia del médulo inicial de la respuesta
esfuerzo-deformacion del laminado 905 de capas de carbono tipo velo. 60

Figura 6-2.- Respuesta oM — exp aplicando el modelo de Fuller y Wisnom [24]. .......... 60
Figura 6-3.- Regresién no lineal de la curva esfuerzo efectivo-deformacion plastica
efectiva de la capa de carbono tiP0 VEIO. ..........uuuiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiii e 61
Figura 6-4.- Respuesta esfuerzo-deformacion del modulo inicial. .................ooooeeee. 62
Figura 6-5.- Relacion de espesor de las capas UD y +6 del modelo de Jalalvand et al [1]
considerando los valores del plano medio del laminado.............ccccvvvvviiiiiii e, 63

Figura 7-1.- Respuesta esfuerzo-deformacion de los laminados vidrio/carbono [260426]
y [26302263]. 65

Figura 7-2.- Comparacién entre las mediciones de las respuestas esfuerzo-deformacion

del extensOMEtro Y 1a MAQUINGA. ........uuuuuuiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiieeeeeeeeeeeeeeaeeeeeseeaaeaeaeeeeesaesennnnnnes 65
Figura 7-3.- Ruptura de la probeta TCCL. .....cccooiiiiiieiiie e 66
Figura 7-4.- Fractura de la probeta FT5 del laminado [260426]. .........cooooveeeeeieiieeeenenn. 66



Figura 7-5.- Fractura de la probeta FT5 del laminado [260426]. .........cccoooeeeeeeeiiieeeeennn. 67
Figura 7-6.- Fractura de la probeta FT2, FT3 y FT4 del laminado [260426].................. 67
Figura 8-1.- Comparacion entre las respuestas esfuerzo-deformacion de los laminados
hibridos GGCs 'y GCCs, siendo G y C las capas de vidrio y carbono respectivamente

[29]. 69

Figura 8-2.- Respuesta esfuerzo-deformacién del laminado hibrido vidrio/carbono
+4520 S, siendo la capa las capas +452 y 0 de vidrio y carbono respectivamente...... 69
Figura 8- 3.- Resultados del comportamiento del laminado tras la falla de la capa de

(03 11 o] [0 TS0 PP 70
Figura 8-4.- Respuesta esfuerzo-deformacion del laminado hibrido vidrio/carbono
+150900S, siendo las capas +15,0 y 90 capas de vidrio y 0 de carbono. .................... 71
Figura 8-5.- Apariencia de las probetas tras las pruebas a tension. .............ccccvvveeeeenn.. 72
Figura 8-6.- Rotura de fibras de la falla de la probeta TD1 del laminado vidrio/carbono
+150900S, siendo las capas +15,0 y 90 capas de vidrio y 0 de carbono. .................... 72
Figura 8-7.- Configuracion de la secuencia de apilado del modelo. ..........ccccccceeeeennn. 73

Figura 8-8.- Denotacion usada por Czél y Wisnom [16] para el célculo de una laminado
hibrido de treS CapPas [L6]. ...ccuvureieiiiieeee et e e e e e e e e e e e e e e e naeeeees 74

10



Resumen

Los polimeros reforzados con fibras de carbono se caracterizan por poseer excelentes
propiedades especificas, alta resistencia y rigidez, lo que los hace muy versatiles y
utilizados en la industria como la aeroespacial o equipos de competicion de alto
desempefio. Sin embargo, exhiben una falla fragil que ocurre sin previo aviso, por lo tanto,
es necesario implementar factores de seguridad sobredimensionados que en la mayoria
de ocasiones limitan el potencial de uso del material compuesto. Por lo anterior, en este
trabajo se propuso usar la hibridacién de fibras de alta y baja elongacion para explorar la
modificacién de los mecanismos de falla que permitan obtener una respuesta pseudo
ductil de laminados sometidos a cargas de tension.

Con base en el modelo de pseudo ductilidad propuesto por Jalalvand et al [1], se propuso
una modificacién para permitir el uso de materiales de facil acceso, pero conservando el
planteamiento original, el cual consiste en usar una relacion de espesores entre las capas
de baja elongacion con respecto al de alta elongacion de alrededor de 0.583. Con esto
en mente, se propuso el uso de capas de vidrio del orden de 0.04826 mm en combinacion
con capas de carbono tipo velo de 0.0482 mm de espesor nominal, con lo cual se
modificaron los mecanismos de falla que provocan la falla fragil para lograr una falla con
un grado de pseudo ductilidad. Se realizaron ensayos experimentales de calibracion, de
acuerdo a la norma ASTM D3039, para estimar la pendiente de la respuesta esfuerzo —
deformacion (médulo de elasticidad), con el cual se aliment6 el modelo para calcular la
respuesta pseudo ductil con el modelo de Jalalvand et al [1].

Los resultados mostraron que, por una parte, al modificar las variables asignadas a las
propiedades de las capas utilizadas, es posible utilizar componentes para los laminados
de un origen distinto a aquellos usados por Jalalvand et al [1] y obtener resultados
similares, con la consecuente ventaja del ahorro en costos de adquisicion, manejo de los
componentes y fabricacién de los materiales. Se mostrd también que es posible afectar
la respuesta esfuerzo - deformacion del laminado a partir de la relacién de espesores de
las capas utilizadas para fabricar el laminado hibrido.
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Abstract

Carbon fiber reinforced polymers are characterized by excellent specific properties, high
strength and stiffness, which make them very versatile and used in industries such as
aerospace or high-performance racing equipment. However, they exhibit brittle failure that
occurs without warning, therefore, it is necessary to implement oversized safety factors
that in most occasions limit the potential use of the composite material. Therefore, in this
work it was proposed to use hybridization of high and low elongation fibers to explore the
modification of failure mechanisms to obtain a pseudo-ductile response of laminates
subjected to tensile loads.

Based on the pseudo ductility model proposed by Jalalvand et al [1], a modification was
proposed to allow the use of easily accessible materials, but preserving the original
approach, which consists of using a thickness ratio between the low elongation layers with
respect to the high elongation layer of about 0.583. 583. With this in mind, the use of glass
layers of the order of 0.04826 mm in combination with veil-type carbon layers of 0.0482
mm nominal thickness was proposed, thus modifying the failure mechanisms that cause
brittle failure to achieve a failure with a degree of pseudo ductility. Experimental calibration
tests were performed, according to ASTM D3039, to estimate the slope of the stress-strain
response (modulus of elasticity), with which the model was fed to calculate the pseudo-
ductile response with the model of Jalalvand et al [1].

The results showed that, on the one hand, by modifying the variables assigned to the
properties of the plies used, it is possible to use components for the laminates of a different
origin than those used by Jalalvand et al [1] and obtain similar results, with the consequent
advantage of saving in acquisition costs, handling of the components and manufacture of
the materials. It was also shown that it is possible to affect the stress-strain response of
the laminate from the thickness ratio of the layers used to manufacture the hybrid
laminate.

12



Introduccioén

El uso de los materiales compuestos reforzados con fibras de carbono ha crecido de
forma exponencial en las Ultimas décadas, demostrando ser la mejor alternativa para
reemplazar materiales mas usados de formas convencionales, debido a su combinacion
de propiedades mecéanicas con una baja densidad y su alta flexibilidad en términos de
disefio. Sin embargo, su principal inconveniente es su falla fragil que ocasiona fallas
repentinas y catastroficas, sin dafios o advertencias significativas. Por lo tanto, se busca
introducir un comportamiento no lineal en la respuesta esfuerzo-deformacién utilizando
la hibridacion, al combinarlo con fibras mas ductiles, permitiendo que el laminado exhiba
un comportamiento similar al que presentan los metales.

A patrtir de los resultados reportados en la literatura por el grupo HiPerDUCT que estudio
en profundidad, se reportaron distintos enfoques como: combinacion de distintas
secuencias de apilado; distintos materiales y procesos de fabricacién de laminados. Se
consiguié introducir una respuesta pseudo ductil exitosa en laminados hibridos
vidrio/carbono con capas de fibras unidireccionales (UD) del cual se propusieron distintos
modelos de estimacion de la respuesta.

Para introducir una respuesta pseudo ductil en el laminado es necesario introducir tener
un control sobre los distintos mecanismos de dafio para producir un dafio controlado que
permita generar una falla controlada. Jalalvand et al [1] establecieron una secuencia de
mecanismo de dafio para una secuencia de apilado, [1+6,,,/0,,]s (siendo my n el nimero
de capas de vidrio y carbono respectivamente). Los mecanismos que presenta esta
secuencia de apilado son: falla de capa de carbono; fragmentacién de la capa de carbono;
delaminacion entre capas y finalmente falla de la capa de vidrio. Donde la pseudo
ductilidad se origina de la fragmentacion de la capa de carbono, generando una meseta
de esfuerzos en la respuesta esfuerzo-deformacién luego de la falla de la capa de
carbono.

Siguiendo la recomendacion en la seleccion de materiales que presentan los autores en
la literatura, se exploré el uso de un material nuevo respecto a lo discutido en la literatura,
asi como también se contrast6 con el uso de una capa de carbono UD tradicional para
buscar introducir los mecanismos de dafio similares a los reportados por Jalalvand et al
[1] utilizando una capa de carbono preimpregnada.
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Capitulo I: Estado del arte

A partir de la segunda mitad del siglo XX, el avance tecnoldgico se dispar6 de manera
exponencial. El surgimiento de nuevas tecnologias requirid nuevos materiales y, por lo
tanto, nuevas técnicas para mejorar el aprovechamiento de los mismos. En la industria
manufacturera se buscé principalmente mejorar constantemente las propiedades de los
materiales, tales como: resistencia, peso, rigidez, densidad y costes méas bajos. Lo que
conllevo al surgimiento de materiales compuestos, los cuales combinan las propiedades
de los materiales constituyen para lograr propiedades especificas.

1.1 Antecedentes historicos

El uso de materiales compuestos se puede remontar a 1500 A.C., cuando los primeros
colonos egipcios y mesopotamicos combinaron barro y paja para crear edificaciones
fuertes y duraderas. Posteriormente, en 1200 D.C. los mongoles inventaron el primer arco
compuesto a partir de una combinacion de madera, hueso y pegamento animal. El arco
fue prensado y envuelto con corteza de abedul, haciéndolo extremadamente potente y
preciso. Lo que lo convirtié en el arma mas poderosa en la tierra hasta la invencion de la
pélvora [2].

A principios de los 1900 comenz6 la era moderna de los compuestos con el desarrollo de
los materiales plasticos, se desarrollaron nuevos materiales sintéticos plasticos como el
vinilo, el poliestireno y el poliéster. Estos nuevos materiales superaron a las resinas
derivadas de la naturaleza que se usaron hasta ese momento como Unica fuente de
pegamentos y aglutinantes para los compuestos. Sin embargo, el uso de materiales
plasticos por si solos no pudo expandirse a aplicaciones estructurales debido a su baja
resistencia, ya que se requeria de un refuerzo para proporcionar mayor resistencia y
rigidez.

En 1935, Owens Corning introdujo la primera fibra de vidrio, la cual, tras combinarse con
un polimero de plastico, fue posible crear una estructura fuerte y ligera. Introduciendo la
industria de compuestos Polimeros Reforzados con Fibras (FRP, por sus siglas en inglés)
tal como se conoce hoy en dia. Sin embargo, no fue hasta el comienzo de la Segunda
Guerra Mundial que se llevé a la industria de los compuestos FRP, del laboratorio a la
produccion, siendo utilizados como una alternativa para aplicaciones estructurales ligeras
como aviones militares.
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Sin embargo, al final de la Segunda Guerra Mundial, la industria de compuestos se redujo
a un pequefio nicho del mercado debido a la baja demanda de productos militares, los
pocos innovadores de compuestos se introdujeron en otros mercados.

En 1946 Brandt Goldsworthy introdujo el primer casco de barco comercial, asi como
nuevos procesos de fabricacion. Entre los que se le atribuyen numerosos avances como:
el primero en fabricar una tabla de surf hecha de fibra de vidrio, revolucionando asi el
deporte. Y un proceso de fabricacién conocido como pultrusion, usado para el formado
de materiales plasticos termorrigidos, también llamados termo estables para obtener
perfiles de plastico reforzado. Los productos fabricados a partir de este proceso incluyen
rieles de escalera, manijas de herramientas, tuberias, ejes de flecha, armaduras, pisos
de tren, dispositivos médicos entre otros [2].

En la década de 1970, la industria de los compuestos lleg6 a desarrollar mejores resinas
plasticas y fibras de refuerzo. Se introdujo por primera vez una fibra de aramida también
conocida actualmente como Kevlar y utilizada como el estandar en armaduras debido a
su alta tenacidad.

La industria de los compuestos evolucion6 en torno al sector de energias renovables,
permitiendo crear disefios de turbinas edlicas que superaron los limites de tamafio,
disefios y procesos de fabricacion avanzados. Se destacaron en gran medida las ventajas
de las propiedades de los materiales compuestos quienes, a diferencia otros materiales
como las aleaciones metalicas, conservan mejor sus propiedades fisicas y mecanicas [2].

En la década de 1990 surgieron los primeros trabajos sobre ductilidad, explorando los
materiales compuestos de metal laminado mediante la unién por presion de capas
alternas de matriz metalica de aluminio reforzado con particulas. Se descubrié que la
ductilidad del compuesto laminado estaba limitada por los productos de reaccién entre
capas desarrollados durante el procesamiento que condujeron a la delaminacion. Por lo
tanto, puede producirse un estrechamiento de las capas del laminado que conduzca a
una falla prematura [3].

Posteriormente se logré introducir un comportamiento ductil éxito en compuestos
cementosos de ingenieria, también llamado hormigon flexible. Donde la ductilidad se
produce a través de un control preciso de la abertura de grietas acotadas en el concreto
mezclado con fibras [4].
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Demostraron que, con el conjunto correcto de parametros, el dafio resultante en una
prueba a flexion cambia, de una propagacion de una sola grieta a multiples grietas [4]. Si
bien la situacion de los compuestos poliméricos reforzados con fibra es diferente a la de
los compuestos bioldgicos o del hormigdén reforzado con fibras, ciertos conceptos son
universales y pueden aplicarse a los deméas materiales.

1.2 Materiales compuestos

Un material compuesto consiste de una mezcla de dos o mas materiales, uno de los
cuales esta presente en fase de matriz que proporciona integridad al compuesto, mientras
que el otro actia como refuerzo que imparte rigidez y resistencia. Muchos materiales
pueden considerarse compuestos, esto se aprecia principalmente en la naturaleza, por
ejemplo, la madera, la cual estd compuesta de cadenas fibrosas de moléculas de celulosa
en una matriz de lignina [4].

En la Figura 1-1 se muestra de manera general un esquema basico de la constitucion de
una compuesto y de manera mas especifica en la Figura 1-2 se muestra una fotografia
de un material compuesto reforzado con fibras sintéticas (matriz de resina epoxi de color
amarillo y refuerzo de fibra de carbono de color gris).

La superficie entre la matriz y el refuerzo se denomina interfaz, la cual es el area de
adhesién entre ambos. La interfaz desempefia un papel muy importante porque de ella
depende la transferencia de la carga que se aplica sobre el compuesto. Si la unién es
buena, la carga se transfiere de la matriz a los refuerzos. De no ser asi el refuerzo no
cumpliria su funcidon y comenzaria a salirse de la matriz. Hay cuatro tipos de interfaz:
unién mecanica, electrostatica, quimica e interdifusion [4].

+ & =

Refuerzo Matriz Material compuesto

Figura 1-1.- Esquema basico de un material compuesto [5].
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Figura 1-2.- Fotografia de un material compuesto reforzado con fibras de carbono de matriz polimérica, por Science
Photo Library [6].

También existe la posibilidad de que se adicionen agentes de acoplamiento, rellenos o
revestimientos, los cuales tienen como funcion mejorar la superficie de la interfaz sin
afectar las propiedades del mismo [7].

Los materiales compuestos muestran anisotropia, es decir, sus propiedades varian
significativamente cuando se miden en diferentes direcciones. Esto surge porque el
constituyente mas duro (y mas rigido) estd en forma fibrosa, con los ejes de fibra
preferentemente alineados en direcciones particulares. Ademéas, uno o mas de los
constituyentes pueden exhibir anisotropia inherente como resultado de su estructura [4]

[7].

La anisotropia puede ser controlada y es un punto importante en el disefio de materiales
compuestos, permite un margen considerable para integrar los procesos de
especificacion de materiales y disefio de componentes. Por ejemplo, en un material
compuesto, son posibles grandes anisotropias en rigidez y resistencia que deben tenerse
en cuenta durante el disefio [7].

No solo se deben considerar las variaciones de resistencia con la direccion, también se
debe tener en cuenta el efecto de cualquier anisotropia en la rigidez sobre las tensiones
creadas en el componente bajo carga externa. De este modo, el material puede
producirse teniendo en cuenta las fuerzas a las que se somete cuando se convierte en
un componente [2].
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1.3 Materiales compuestos hibridos

Los materiales compuestos Poliméricos Reforzados con Fibra de Carbono (CFRP, por
sus siglas en inglés) combinan excelentes propiedades mecanicas con una baja
densidad. Concretamente los compuestos reforzados con fibra de alto desempefio
poseen una resistencia y rigidez excepcionales, esto los hace ideales principalmente en
aplicaciones avanzadas ligeras como estructuras aerodindmicas para aviones, naves
espaciales, equipos deportivos de motor de altas especificaciones como cascos Yy
protecciones.

Sus caracteristicas los convierten en una opcién preferida para aplicaciones estructurales
livianas. Sin embargo, poseen una falla fragil que hace que se tengan que considerar
factores de seguridad sobredimensionados respecto a materiales mas convencionales,
lo que restringe su expansion hacia aplicaciones de alto volumen, incluyendo la
produccién en masa en la automotriz y la construccion, donde no se puede permitir fallas
inesperadas y una mala integridad residual. Ademas, estos sobredimensionamientos
engloban un costo y fabricacidn relativamente mas elevado.

Efecto hibrido en materiales compuestos

Los laminados hibridos exhiben un notable efecto sinérgico denominado efecto hibrido,
el cual se define como el aumento relativo de la falla a tension del compuesto en relacién
con la falla a tensién de uno de sus constituyentes [8].

Los compuestos hibridos mas utilizados son los compuestos poliméricos reforzados con
fibras de vidrio/carbono. Esta configuracién combina una matriz de baja densidad con
refuerzos de fibras con propiedades mecanicas especificas. La fibra de carbono otorga
al compuesto propiedades de alto desempefio y resistencia a los esfuerzos mientras que
la fibra de vidrio otorga mayor resistencia a la deformacion.
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En la Figura 1-3 se muestra el cambio que representa un aumento del 40% entre el primer
pico, que representa la falla a tensién de un compuesto CFRP hasta el segundo pico, que
representa la falla de un compuesto GFRP. Para el pico del efecto hibrido. Se encontraron
dos enfoques para mejorar la falla fragil de los compuestos de un solo tipo de fibra:

(1) hibridos entre capas o capa por capa
(i) hibridos intimamente mezclados o hibridos entremezclados.

Il Compuesto de fibra de vidrio

Bl Compuesto de fibra de carbono
Compuesto hibrido

Efecto hibrido positivo
Esfuerzo

Deformacion

Figura 1-3.- Diagrama esquemdtico esfuerzo-deformacion de un compuesto hibrido y sus dos compuestos de
referencia. El hibrido muestra dos picos, que estan vinculados a la falla del compuesto de carbono y fibra de vidrio,
respectivamente. Modificado de [9].

Pseudo ductilidad en los materiales compuestos

El principio basico de utilizar un compuesto hibrido es obtener un alto moédulo inicial y una
capacidad de carga residual después de la falla del componente de médulo elevado
inicial. En un compuesto hibrido, el material de baja elongacion falla primero, sin
embargo, el material de alta elongacion, que tiene una falla a tension mas alta, es el que
soporta la carga para que se mantenga la integridad general durante el proceso de falla
del material de baja elongacion [10].

El programa “High Performance Ductile Composite Technologies” (HiPerDuCT) estudio
en profundidad la pseudo ductilidad en compuestos hibridos, desde distintos enfoques
como la combinacién de distintas secuencias de apilado hasta el uso de distintos
materiales. El enfoque mas prometedor y eficiente es el uso de laminados hibridos
vidrio/carbono con capas de fibras unidireccionales (UD), obteniendo un alto mddulo
inicial y una falla gradual estable.
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Los primeros trabajos sobre pseudo ductilidad en laminados hibridos vidrio/carbono UD
se concentraron en la mejora de la falla por deformacion a la falla de la capa de carbono
usando la prediccién de la resistencia de los hibridos, tratando de producir fallas
graduales y respuestas esfuerzo-deformacion pseudo ductiles para obtener respuestas
de fluencia y endurecimiento antes de la falla final similar a la que exhiben los metales.
La pseudo ductilidad se defini6 como deformacién pseudo ductil para evaluar el progreso,
la cual se define como la diferencia entre la deformacion final de falla y la deformacion
elastica al mismo nivel de esfuerzo como se muestra en la Figura 1-4 [11] [12][13].

Initial modulus
(8] N

4 First failure strain of a " Pscudo-ductile strain

»

thick carbon layer (£,0)
. pd

» £

Final failure strain (gg)

e B T

Pseudo-yield strain (g,,)

Figura 1-4.- Diagrama esfuerzo-deformacién de un laminado hibrido con configuracion [+6,,/0,]; [14].

Se exploraron diferentes enfoques potenciales para crear una falla mas gradual y obtener
una falla pseudo ductilidad, en los que se identificd la tasa de liberacion de energia, la
cual es uno de los factores mas importantes e influye en la delaminacién que ocurre
después de la falla de la capa de baja elongacién, en este caso carbono. Ademas,
produce un tipo exclusivo de dafio denominado extraccion estable, el cual, se define como
la delaminacion estable que sucede entre las fragmentaciones de la capa de carbono y
las capas circundantes sin dafiar las dichas capas [11][15][16].

Para lograr una baja tasa de liberacién de energia tanto el espesor relativo (es decir, la
proporcién de la capa de carbono) como el espesor absoluto de las capas de carbono
son importantes. Se identificé que si las capas de carbono son muy delgadas (espesor
menor a 0.1mm) hay una mejora en la deformacion hasta la falla de las fibras. Sin
embargo, también aumenta la probabilidad de que el laminado tenga una falla mas fragil
en la falla final.

20



Ademas, se demostrd que los laminados de capa fina son resistentes a la acumulaciéon
del dafio. Esto es particularmente notable en las pruebas de identificacidén transversal,
los laminados de capa gruesa (t,=0.14mm) demostraron delaminaciones considerables
en la cara posterior del laminado, mientras que las muestras de capa fina (t,=0.07 mm)
s6lo mostraron delaminaciones internas a la misma carga aplicada [11][17][18].

El programa HiPerDuCT se enfocO en el uso de capas finas de fibra de carbono
preimpregnadas que poseen una alta fragilidad y facilitan el proceso de fabricacion. Se
caracterizaron mecanismos de dafo progresivos, es decir, fragmentacién, después de la
primera fractura de la capa de carbono y delaminacion por extraccién estable. De tal
modo que, cuando el dafio se inicia, se desarrolla gradualmente generando una
respuesta esfuerzo-deformacion no lineal que se desvia de la linea recta del médulo
inicial.

En la Figura 1-5 se muestran dos tipos de respuestas generalizadas de la tensiéon no
lineal, este es el objetivo mas alcanzable que se utiliza en materiales disponibles
actualmente, en los cuales la no linealidad o pseudo ductilidad. Las dos caracteristicas
importantes de una curva esfuerzo-deformacion no lineal son:

)] La deformacién adicional obtenida debido a un fallo gradual denominada
deformacion "pseudo ductil”.

1)) El nivel de esfuerzo al que la respuesta a la tension se desvia del
comportamiento elastico lineal inicial, denominado " limite de elasticidad".

La caida de esfuerzo normalmente aparece como una linea vertical recta, sin embargo,
el comportamiento deseado seria mas gradual, similar al observado en la Figura 1-5 (a)
sin pérdida severa y repentina de rigidez, e iniciacion de la falla a deformaciones mucho
mas altas [16].

21



Load drop and

ON P O loss of integrity
2 /

Final failure
point

N € N
P ' >

(a) (b)
Final failure after gradual Load drop and early
damage process integrity (5 = 0)

Figura 1-5.- (a) Curva esfuerzo-deformacion no-lineal con proceso gradual de dafio; (b) Curva esfuerzo-deformacion
no-lineal con pérdida de integridad y caida de carga antes del proceso de falla final [17].

Las proporciones de los espesores de los componentes demostraron que existe un limite
superior para la relacion de espesor del material de baja elongacién (capa de carbono) al
de alta elongacion (capa de vidrio) para evitar la fractura completa al fallar la capa de
carbono. Aunque en comparacion con otros parametros, como la orientacion de las fibras,
la relacion de espesor de las capas es mas importante. Sin embargo, como se ha
mencionado no es posible lograr la fragmentacion con capas gruesas fibras de vidrio,
aunque la relacion de espesor no sea inferior al valor critico [17][19][20].

2.5 Mecanismos de dafio en laminados compuesto hibridos
vidrio/carbono UD

La introduccion de mecanismos de dafio en la respuesta esfuerzo-deformacion permite
obtener un comportamiento pseudo ductil a través del dafio progresivo en el cual, al tener
un control preciso sobre se inicia de manera secuencial el primer evento de falla.

El primer evento de falla ocurre cuando las capas de carbono fallan. Al ocurrir la primera
fractura en la capa de carbono se libera energia de las fibras que se rompen y se
transmite a las capas cercanas. Si esta energia es demasiado alta, puede ocasionar la
falla inmediata de las fibras de las capas cercanas, debilitando la integridad del laminado
y por lo tanto causar una falla prematura fragil.

Por lo tanto, al construir un laminado con una secuencia de apilado con un espesor
relativo de las capas carbono: vidrio adecuado se puede amortiguar la energia liberada,
permitiendo que la capa de carbono desarrolle fragmentaciones. Una tasa de liberacion
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de energia bajo permite una transferencia gradual de la carga, entre la capa de carbono
fracturada hacia la capa de vidrio. Esto se traduce en una meseta de esfuerzo en la
gréafica esfuerzo-deformacion. En este punto si las capas de vidrio aun pueden soportar
la carga aplicada, el laminado se continta cargando hasta la falla y por lo tanto la falla
final del laminado.

Partiendo de la caracterizacion de los modos de falla un laminado hibrido UD de tres
capas, considerando distintas proporciones de espesores de la capa de carbono como
se muestra en la Figura 1-6. Ocurren dos escenarios cuando las fibras de la capa de
carbono fallan. El esfuerzo cae significativamente y luego se produce una recuperacion
del esfuerzo cuando las fibras de la capa de vidrio recogen toda la carga, el segundo
escenario es una falla prematura en el laminado debido a una proporcion demasiado alta
de carbono puede dar lugar a una sola grieta en todo el espesor, lo que provoca una falla
repentino y fragil como se muestra en la Figura 1-6(a).

(a) F [Glass S E
<€ | Carbon % —_—
Glass 3
(b) F | Glass F
<€ Carbon S —_—
Glass

(C) E Glass carbon F
<€ R T T T . y >

Glass

Figura 1-6.- Modos de falla en un laminado hibrido UD vidrio/carbono de capa de carbono fina (las lineas rojas muestran
factura, (a) una grieta a través del espesor del laminado, (b) una grieta en la capa de carbono seguida de delaminacion
instantanea y (c) fractura multiple y extraccion estable en la capa fina de carbono [16].

En la Figura 1-6(b) se muestra el modo de falla mas comun de los laminados hibridos.
Este tipo de falla convencional consiste en una Unica fractura en la capa de carbono
seguida instantaneamente de una delaminacion inestable, que aparece en los graficos
esfuerzo-deformacion como una caida significativa de la carga.

En la Figura 1-6(c) se muestra el comportamiento mas deseado del laminado hibrido, a
través del uso de capa de carbono fina, se suprime la delaminacion a partir de las
multiples fracturas de la capa de carbono seguidas de una extraccion estable debido a la
baja tasa de liberacion de energia que se produce en la capa de carbono durante el
proceso de falla. Logrando un proceso de dafio estable en un laminado hibrido
vidrio/carbono.
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Lo cual se traduce en dos posibles escenarios como se muestra en la Figura 1-7 [21][12]:

e Una sola propagacion gradual de la delaminacién.

e Fragmentacion, generando multiples fracturas en la capa de carbono acomparado
de delaminaciones. La fragmentacion generalmente comienza como una sola falla
y delaminacién de la capa de carbono, pero a medida que los esfuerzos se
acumulan, aparecen nuevas fallas en lugar de una delaminacién creciente.

1.2 -
Carbon failure Stable pull-out
1 T T ot — =
T 0.8 . .
% Hybrid composite /
g 0.6 Delaminated layers
& 0.4 _ _
Conventional hybrid
He — = = Thin-ply hybrid
0 I T I T T 1
0.0% 0.5% 1.0% 1.5% 2.0% 2.5% 3.0%

Strain

Figura 1-7.- Diagrama de la respuesta esfuerzo-deformacion de un laminado hibrido vidrio/carbono convencional (linea
azul). Lalinea punteada roja representa la respuesta de un laminado hibrido con capa de carbono fina [16].
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1.6 Conclusioén del estado del arte

Con base en la literatura se ha demostrado que hay diferentes enfoques para lograr un
comportamiento pseudo ductil en un laminado hibrido. Sin embargo, lograr crear una
respuesta pseudo ductil y tener un control sobre la respuesta esfuerzo-deformacion final
del laminado es completamente diferente, se ha demostrado que se puede establecer un
control sobre la respuesta teniendo un control preciso sobre los mecanismos de dafio,
idealmente estos mecanismos actian de forma secuencial que de no ser asi dara lugar
a una falla prematura del compuesto.

Los mecanismos de dafio caracterizados que son necesarios para generar una respuesta
pseudo ductil estable son:

e Falla de la capa de carbono.
e Fragmentacion de la capa de carbono.

e Delaminacion estable entre las fragmentaciones de la capa de carbono y la capa
de vidrio.

e Falla de la capa de vidrio.

Para lograr estos mecanismos es necesario conseguir una tasa de liberacion de energia
mas baja que su valor critico de las capas para garantizar una falla pseudo ductilidad a
través de tres principales mecanismos de dafio: delaminacion, fragmentacion vy
extraccion.

Para modificar el desempefio de la respuesta pseudo ductil es necesario cambiar la
orientaciéon de las capas de vidrio, que desvia y ramifica el camino de la delaminacion
debido a que modificar de manera indirecta la resistencia a la fractura interlaminar del
compuesto, y cambiar la relacién espesor de las capas del laminado, la cual depende del
espesor absoluto de las capas de baja elongacioén.

Ademas, se recomienda utilizar capas de baja elongacion con espesor menor a 0.1mm
debido a que los niveles de tensidn necesarios tanto para la fragmentacion de la capa
como para iniciar y propagar los mecanismos de dafio son inversamente proporcionales
al grosor de la capa.
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Capitulo II: Planteamiento del problema

2.1 Justificacion

Los materiales compuestos han demostrado muchas ventajas sobre otros materiales,
tanto en propiedades especificas como en costos. Los laminados se han convertido en
la estructura de materiales compuestos mas empleada en las investigaciones,
principalmente debido a su facilidad de disefio y fabricacion. Se ha investigado tanto la
combinacion de materiales, como la caracterizacion individual de éstos. Se emplea la
fibora de carbono en los laminados, principalmente por sus propiedades de alto
desempefio.

En concreto los compuestos hibridos que combinan mas comunmente fibra de carbono
han demostrado una mayor ventaja en cuanto a maleabilidad del material, ya que
actualmente se puede encontrar fibra de carbono en una gran variedad de formas, por
ejemplo, fibras UD, bidireccionales, capas finas, etc., que permiten su aplicacién a
distintos enfoques de investigaciones. Sin embargo, las fibras de carbono de alto
desempefio poseen una falla fragil que en muchas ocasiones ocurren sin dafio visible, lo
gue ocasiona que se tengan que utilizar factores de seguridad sobredimensionados
respecto a materiales mas simples como metales.

La solucion mas 6ptima es la combinacion de las fibras de carbono con fibras mas
ductiles, siendo los laminados vidrio/carbono UD los mas explorados. Poseen una
respuesta de falla escalonada. De tal manera que a través de la introduccion de
mecanismos de dafio se puede garantizar una falla secuencial controlada e introducir una
respuesta pseudo ductilidad.

Los modelos planteados en la literatura derivados de un programa de investigacion
(HiPerDuCT) han investigado los parametros y combinaciones de materiales para
establecer condiciones especificas para establecer modelos para el disefio de un
laminado hibrido pseudo ductil. Logrando introducir y estimar la respuesta pseudo
ductilidad.
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2.2 Objetivos

General

Evaluar la capacidad de los materiales compuestos hibridos para lograr una falla pseudo
ductil a través de técnicas experimentales y analiticas, para sentar las bases del disefio
de materiales compuestos pseudo ductiles.

Especificos

e Evaluar los modelos y metodologias existentes para estimar la pseudo ductilidad
de la falla en compuestos hibridos laminados considerando sélo refuerzos de
fibras continuas UD.

e Desarrollar un modelo con base en los parametros identificados para determinar
el porcentaje de respuesta pseudo ductil del laminado UD.

e Calibrar el modelo desarrollado con resultados experimentales.

e Definir criterios para la estimacion del grado de pseudo ductilidad en el laminado
hibrido UD a partir de la combinacién de sus variables de disefio.

2.3 Alcance

Se utilizardn materiales dentro del rango de limitaciones que permitan las instalaciones y
las condiciones de trabajo. Se trabajara con capas de fibra de fibra de carbono finas y
capas de fibras de vidrio unidireccionales, descartando el uso de materiales
preimpregnados de resina para ambos tipos de capas, debido a las limitaciones en el
manejo de almacenamiento de este tipo de materiales.

Se desarrollard un modelo que permita controlar la respuesta pseudo ductilidad a partir
de las variables establecidas dentro de un orden de apilado fijo, empleando capas de
fibra de vidrio estandar (que se utilizan actualmente en las instalaciones) y capas carbono
finas.

e Se evaluaran los modelos de configuraciones de compuestos hibridos que
permitan las mejores deformaciones pseudo ductiles dentro de las limitaciones
correspondientes.

e Se evaluaran los modelos de prediccion de mecanismos de dafio de delaminacién
y fragmentacion para laminados UD de capa fina.
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2.4 Metas

e Se planteard un modelo que permita estimar el % de pseudo ductilidad en
materiales laminados unidireccionales en funcién de las variables de disefo.

e Se calibrard el modelo experimentalmente para condiciones carga axial
cuasiestatica
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Capitulo lII: Marco tedrico

Los materiales compuestos laminados son una de las configuraciones estructurales mas
usadas para el disefio de materiales compuestos. Las propiedades capas que lo
constituyen pueden caracterizarse por la orientacion, material, espesor, la fabricacion (en
el caso de utilizar material preimpregnado de resina) o tejido, es decir, si la capa esta
tejida de manera unidireccional y bidireccional, que da como resultado final un laminado
con propiedades especificas.

3.1 Modelo de plasticidad de un solo parametro

El modelo parte del trabajo de Sun y Chen [22], el cual, asume una funcién cuadratica
para describir la fluencia en los esfuerzos para un material compuesto general de fibras
3D. Se asumen los coeficientes para describir la cantidad de anisotropia en la plasticidad,
de tal manera que la expresion satisface la condicion de ortotropia. Los valores se
determinan a partir de datos experimentales y la funcion se reduce al criterio de fluencia
de Von Mises para sélidos is6tropos.

Considerando la funcion de fluencia de tipo Hill para materiales ortotropicos como un caso
especial [23] y que no implica ni la incompresibilidad de la deformacién plastica ni la
suposicion de que los esfuerzos hidrostaticos no dan lugar a ninguna deformacién
plastica se asocia una regla, las deformaciones plasticas incrementales pueden escribirse
en términos del potencial plastico f como:

af
dej; = Edz Ec.(3.1)

donde el superindice p denota plasticidad, y d4 es un factor de proporcionalidad. De modo
gue, el incremento del trabajo plastico por unidad de volumen viene dado por:

dWP = o;;de], = 2fdA Ec.(3.2)
El incremento de la deformacion plastica efectiva déP se define como:
dWP = 5déP Ec.(3.3)

Donde el esfuerzo efectivo, 7, se define como:

G =./3f Ec.(3.4)
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Sustituyendo la Ec.(3.2) y Ec.(3.4) en Ec.(3.3) se obtiene que:

2
deP = §5d/’l Ec.(3.5)
Donde:
il = 3 (dé”) (d&) Ec.(3.6)
“2\da/\ & €12

Muchos datos experimentales muestran que un material compuesto CFRP se comporta
linealmente hasta la falla en la direccion de la fibra. Por lo tanto, se asume que:
de?, =0 Ec.(3.7)

Ademas, se asume la condicion de lo que lleva a la condicion de que no hay dilatacion
plastica y adicionando, por lo que, utilizando la funcién de fluencia de tipo Hill se obtiene:
Qzz = Q33,023 = —d2p Ec.(3.8)

Utilizando la condicién de la Ec.(3.7), la funcion de potencial plastico, sin pérdida de
generalidad se obtiene:

2f = 0%, + 2a460% Ec.(3.9)
Y si se aplica a la deformacion plastica fuera del plano, se obtiene:
deg?) = a230-22dl Ec. (310)

Derivando los incrementos de la deformacién plastica a partir del potencial plastico se
obtiene:

det; 0
deb, ={ 022 }d/l Ec.(3.11)
dylpz 206601,

Donde y,, = 2¢;, es una deformacion de corte de ingenieria. El esfuerzo efectivo
correspondiente viene dado por:

3 1/2
o= 5(0-222 + 2(1660'122)] EC. (3.12)

Y el incremento de la deformacion plastica efectiva se obtiene de la Ec. (3.13), donde los
incrementos de relacion esfuerzo-deformacion plasticas depende ahora de los valores de
Age Y dA.

30



1/2
déev = %(0222 + 2a66012) / dA Ec.(3.13)
Donde
ox = Esfuerzo aplicado
0,1, = cos? 0 o,
05, = sin? 0 o, Ec.(3.14)
01, = —sin 6 cos 0 o,

Sustituyendo la Ec. (3.14) en las Ec.(3.12) y (3.13) se obtiene:

g = h(6)o, Ec.(3.15)
Y
2
dev = §h(9)axd/1 Ec.(3.16)
Donde:
3 1/2
h(8) = > (sin* @ + 2a¢¢sin?6 cos? 6 ) Ec.(3.17)

A partir de la transformacion de coordenadas, se tiene que:
1
del = cos? 0 del| +sin® 0 deb), — 7sin26 dyl, Ec.(3.18)

Donde de? es el incremento de la deformacion plastica medido en la direccién x.
Relacionando las Ec.(3.11) y (3.14) y sustituyendo en la Ec. (3.18) se obtiene:

2
del = [sin* 0 + 2agq sin? O cos? O)o,dA = §h2 (6)o,dA  Ec.(3.19)
En la cual, comparandola con la Ec. (3.16) se obtiene:
de?

Para el tipo de carga simple, déP es integrable y éP esta definido. La integracién de la
Ec.(3.20) da como resultado:

eP = el /h(6) Ec.(3.21)
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Utilizando las relaciones dadas entre deformacion plastica efectiva, éP y esfuerzo
efectivo, &, se establecerse la relacion o, — €, con las Ec. (3.15) y (3.21), ademas esta
relacion se puede obtener experimentalmente a partir de pruebas de ensayo a tension
fuera del eje utilizando las siguientes ecuaciones:

do do.
_ 32 x
= Ec.(3.22
i (9)d v c.(3.22)
Y
3 1 deldo,
A Ec.(3.23)

T 2h2 (0)do, oy

El valor a¢¢ puede determinarse por ensayo y error hasta que todas las curvas o — €?
fuera del eje colapsen en una curva maestra en el plano. En la practica, para una probeta
con capas de orientadas a 90° la curva esfuerzo-deformacion es independiente de agg.
Por lo tanto, la curva esfuerzo-deformacion efectiva obtenida resulta ser la curva maestra.

Sin embargo, el valor de a4, Se ajusta de forma que las curvas o — €P para pruebas con
laminados con capas fuera del eje coincidan con la curva maestra. Si un solo valor de a4
es suficiente para lograr este proceso de condensacion, entonces el modelo de
plasticidad de un parametro es valido.

Los resultados experimentales indican que para los materiales compuestos de fibra no
existe un punto de fluencia bien definido. Ademas, la no linealidad aparece en la relacion
esfuerzo-deformacion de forma gradual. Por lo tanto, se utiliza una ley de potencia para
ajustar la curva maestra de esfuerzo-deformacion plastica efectiva [22]:

EP = AG™ Ec.(3.24)

Este modelo considera la fluencia inicial en el momento en que se aplica el esfuerzo. Sin
embargo, debido a la ley de potencia, la cantidad de deformacion plastica es muy
pequefia para niveles bajos de esfuerzo aplicado.

3.2 Modelo micromecanico de Sun y Chen

El modelo micromecanico de Sun y Chen [22] considera una seccién transversal
cuadrada con un area igual a la de la seccion transversal circular real de la fibra de un
material compuesto. En la Figura 3-1 se muestra un volumen representativo idealizado
del composite. Esta seccion transversal consta de dos partes principales parte A y la
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parte B. La parte B es una region de matriz pura, y la parte A consta de una region de
fibra AF y una region de matriz AM.

X5 tiber
! \ \_matrix
g"l 8
o |iae ] am
} . ’ N k
X4 M ho

Figura 3-1.- Geometria del modelo micromecanico [22].

El sistema de coordenadas establece que el eje x; es paralelo a la direcciéon de la fibra 'y
se asume un estado de esfuerzo plano paralelo al plano x; — x,. Donde las subregiones
AF y AM, y en la region B, los campos de esfuerzo y deformacion son uniformes. Para
todo el modelo micromecanico, se asume la deformacion constante como:

of = oM = ¢, (esfuerzo constante)
oif = oM = 6, (esfuerzo constante) Ec(3.25)
el = efM = ¢, (deformacién constante)
A _ B _
€11 = €11 = €11
e =5 =¢,, Ec.(2.26)
A _ ., B _
Yi2 = V12 = Y12
En las Ec.(3.25) y (3.26), los superindices denotan las regiones A y B, AF y AM,
respectivamente y denotan las areas de las regiones o subregiones designadas,

respectivamente. Sustituyendo la Ec.(3.25) y Ec.(3.26) en las relaciones basicas entre
los esfuerzos y deformaciones medios correspondientes se obtiene:

A _ AF AM
0i1 = V1011 T V2011
&5y = vieff + v Ec.(3.27)
A _ AF AM
Yiz = V1Vi1 t V2V1i2
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_ A B
011 = V4041 + VpO13
Oyp = V4035 + Vgod, Ec.(3.28)
_ A B
012 = V4043 + Vp0i3
Donde
hy h, hs hy

VW=-T"T"T—=<;, VUV =TT, Vy=>5F—<;,Vp =T
! (hy + hy) ? (hy + hy) 4 (hs + hy) B (hs + hy)

Ec.(3.29)

Para establecer las relaciones entre los esfuerzos y deformaciones medias, se obtienen
las relaciones esfuerzo-deformacion de la fibra y de la matriz. En donde se considera que
la fibra es un material elastico lineal ortotropico. Asi, en la subregién AF se tienen las
relaciones incrementales esfuerzo-deformacion.

{de4F} = [SAF{do4F} Ec.(3.30)
Donde:
- 1 —UF -
— — 0
El EZ
F
— 1
saFy = |1z 2 Ec.(3.31
[S4] 3 5 (3.31)
0 0 .
i GF, ]

Donde las constantes elasticas de constantes elasticas son: Ef = médulo de Young; Ef =
modulo de Young transversal; Gf, = mddulo de corte en el plano; vf, = relacién de
Poisson. La matriz se considera un material plastico isotrépico de Von Mises para el que
los incrementos de deformacion plastica donde el esfuerzo efectivo y el incremento de
deformacion plastica efectiva, se definen como ™ y déPM respectivamente:

3 (dePM\ (daM
dA = E d&pM E—M Ec. (332)

Utilizando una ley de potencia de Sun y Chen [22] para describir la relacién entre esfuerzo
efectivo, @™ y deformacion plastica efectiva, &PM.

&M = p(gM)n Ec.(3.33)
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La Ec.(3.33) se puede expresarse en términos de los componentes de esfuerzo 5i].M y el

esfuerzo efectivo . Sumando los incrementos de la deformacion elastica a los
incrementos de la deformacion pléstica, de las relaciones de las subregiones:

{deAM} = [SAM]{d oM} Ec.(3.34)
{do4} = [C4] = [S4]~ {de*} Ec.(3.35)
{deB} = [SB]{daB} Ec.(3.36)

Se obtienen las relaciones incrementales de esfuerzo-deformacion para el material
compuesto:
{do} = [C]{de} = (v, [CA] + vg[CB] ){de} Ec.(3.37)

Invirtiendo la [C] se obtiene finalmente:
{de} = [C]"Y{do} = [S]{da} Ec.(3.38)

3.3 Exploracion del potencial de pseudo ductilidad en laminados
CFRP de capa fina

El modelo Fuller & Wisnom [24] considera la plasticidad de la matriz del modelo de Sun
y Chen [25] y afiade la reorientacion de las capas +6. Junto con el modelo micromecanico
de Sun y Chen [22] para definir las propiedades plasticas del material de la matriz y
encontrar las soluciones incrementales para establecer la respuesta a tensién de una
celda unitaria del compuesto.

Las propiedades de la matriz se encuentran a partir de las reglas de las mezclas,
mediante la fraccion de volumen de la fibra y el médulo inicial, E;; del material. Las
constantes elasticas restantes se obtienen de la relacion entre E, G, v para un material
isotrépico.

Los valores de E22 y Gi2 para la fibray G y v para la matriz se ajustan hasta que los
valores de la matriz de rigidez, [Q]. El trabajo de Fuller y Wisnom ajusto el valor de la
matriz [Q] para que coincida con los caracterizados para el material utilizado por Fuller &
Wisnom [14].

Las principales direcciones de los materiales de 11, 22, 33 son la fibra, en las direcciones
transversal y de espesor en el plano, respectivamente. Las suposiciones de la tension

35



plana y de las fibras elasticas lineales permiten que la funcion potencial plastica, f, para
ser escrito como:

1
f= 5(0222 + 2a66075) Ec.(3.39)

El esfuerzo efectivo, &, es relacionada con la Ec. (3.39) como sigue:

3 0.5
g=.3f = [E (0%, + 2a460%) Ec.(3.40)

Considerando la relacion del esfuerzo efectivo y la deformacion plastica en la direccion
h(0) respecto a esfuerzo global aplicado y la deformacién plastica, sin requerir la
constante ortotropica del material, aqs, S€ encuentra utilizando la funcion de potencial
plastico en la Ec.(3.39) y sustituyendo los términos de la matriz de transformacion de
esfuerzos se obtiene Ec. (3.41).

Seguido de:
h(0) = [1.5(sin*0 + 2a4esin®0cos?0)|Y/?  Ec.(3.41)

En el trabajo de Sun y Chen [22] los términos f y n de la Ec.(3.39) se determinaron a
través de la curva esfuerzo-deformacion producida a través por una prueba a tensiéon de
una serie de laminados [90],¢. La orientacién 6 = 90, permite reducir la Ec.(3.41) a la
Ec.(3.42):

h(9) = [1.5]%/2 Ec. (3.42)

Esto permite el calculo de €}, y G, experimentales a través de las Ec. (3.43) y Ec. (3.44):
oy = h(6)o, Ec.(3.43)
er =€l /h(H) Ec.(3.44)

Primero se encuentran valores iniciales de g y n, utilizando la Ec. (3.39), como puntos de
partida para describir los incrementos de deformacién plastica en las regiones de la matriz
(AMy B) dentro del modelo. Los parametros S y n se ajustan entonces dentro del modelo
micromecanico para dar una respuesta esfuerzo-deformacién que se aproxima a los
resultados iniciales experimentales del laminado [90],.

En el trabajo de Fuller & Wisnom [24] se realizaron pruebas para producir curvas
esfuerzo-deformacién fuera del eje en un rango de angulos de fibra de 10° a 60°,
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manteniendo el mismo enfoque, mientras que la fibra se orienta en un angulo, 6.
Empleando la Ec. (3.23), y estableciendo un valor inicial de a¢,=1, se puede calcular &},
y &) para cada angulo de fibra. Sin embargo, es necesario determinar un Unico valor de
aee Para el modelo de plasticidad a nivel de lamina.

El comportamiento plastico del compuesto definido por la ley de potencia, que relaciona
la deformacion plastica efectiva, €?, y el esfuerzo efectivo .

&P = A(G)" Ec.(3.45)

donde A y r se calculan a partir de la realizacién de un analisis de regresion para ajustar
una curva de la ley de la potencia a la respuesta esfuerzo efectivo-deformacion plastica
producida por el modelo micromecanico.

El conocimiento de los pardmetros plasticos permite encontrar la solucién del laminado
relacionando las deformaciones y esfuerzos incrementales,

{de} = [S]{da} Ec.(3.46)

La matriz de rigidez, [Q] consiste en contribuciones elasticas, [Q,] y plasticas, [Q,] que

conforman la respuesta global de cada capa en el laminado y, a partir de Suny Yoon [26]
se relaciona como:

[S17* = [Q] = [Q.] - [Qy] Ec.(3.47)
[Q,] se define como:
of (of \
A I\Ar [Qe]
[0,] = [0 —21% (6{0}) Ec.(3.48)
p
doun, + (L) 1025
9 0{o} el 9{a}
El modulo de plastico, H,, se define como:
dG
p = é Ec.(3.49)

La funcién pOtenCia| p|é.StiC3., f, Se expresa con respecto al esfuerzo en forma de vector:
—af = ; Ec.(3.50
— O— . .
a{ } 22 c ( )

2046012
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Rotacién de las capas

La rotacion de la fibra se incorpora al modelo de Sun y Chen [22], asumiendo que tiene
lugar como una accion de "tijera", como se describe en el trabajo de Fuller & Wisnom
[14]. El angulo de la fibra "girada" actualizada, 6’', se relaciona con las deformaciones
longitudinales y transversales, €, Y ¢,, definido como:

tan(0) + €
0’ = arctan {ﬁ}

Ec.(3.51
1+ e, ¢.(3:51)

La matriz de flexibilidad, [S] se actualiza en cada incremento de carga, lo que permite
tener en cuenta el cambio en la rigidez de las capas causado por la reorientacion de las
fibras y la plasticidad de la matriz. Tras la carga de las propiedades del material y la
secuencia de apilado de los datos de entrada, el proceso general del modelo para llevar
a cabo el incremento de carga como se muestra se especifica en el modelo de Fuller &
Wisnom [24].

La falla del laminado se basa en un criterio de deformacién méaxima debido a las grandes
no linealidades demostradas experimentalmente y a la consiguiente incapacidad del
esfuerzo maximo o a los criterios de Tsai-Wu para representar adecuadamente la falla
del laminado.

3.4 Combinaciéon de la rotacion y la fragmentacion de las fibras
para conseguir laminados CFRP pseudo ductiles

El modelo de Jalalvand et al [1] combina el método usado por Fuller & Wisnom [24] para
predecir el comportamiento esfuerzo-deformacion pseudo ductil de laminados [16,,]s con
el enfoque tomado por Jalalvand et al [10]. En la Figura 3-2 se muestran los tres modos
de dafio que se consideran que pueden ocurrir en estos laminados [+6,,/0,]s [10]:
fractura de las capas 0° (Figura 3-2a), delaminacion en la interface 0/—6 (Figura 3-2b) y
falla de las capas +60 (Figura 3-2c).
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=

(a) Fragmentation of 0° plies.

(b) Delamination of 0° — angle-ply interface.

(c) Failure of the angle-plies after initial fragmen-
tation of 0° layers.

Figura 3-2.- Los esquemas muestran los tres modos posibles de dafio que pueden ocurrir en laminados [16,,/0,]s. l¢
en la se refiere al espaciado critico de grietas [1].

Falla de la capa a 0°

La fractura de las capas de 0° sera lo primero en ocurrir, con la posterior progresion del
dafo dependiendo de las propiedades del material, espesor absoluto de las capas a 0°,
tyup, Y la relacién de espesor a 0°: capas +6, B = typ/tsp. La falla de las capas a 0° esta
gobernada por la falla por deformacion en la direccion de la fibra, €7;.

La respuesta esfuerzo-deformacion se asume como lineal-elastica en direccién de las
fibras, asi que una vez el esfuerzo de la capa de la direccién de la fibra o;,, es suficiente

para satisfacer la desigualdad % > €1,, Se considera que ocurre la primera falla en la
11

capa a 0°. Si la resistencia de las capas 6 es suficiente para soportar la redistribucion

de esfuerzos por la falla a 0°, entonces mayor deformacién puede ser tomado por el

laminado. Sin embargo, la capa +6 no es lo suficientemente fuerte, entonces ocurrira una
falla completa de la probeta sin el desarrollo de ninguna no-linealidad.

39



Fragmentacion

Se determina si pueden ocurrir multiples fracturas (fragmentacion) en las capas a 0°,
modelando una celda unitaria, como se muestra en la Figura 3-3, para calcular el esfuerzo
en las capas +6 en el punto de fractura de la capa a 0° y después se compara con la
resistencia conocida de las capas +6 en esa secuencia de apilado particular.

Cx +0 y Cx
<+ AP
O S
L, l |
[ ]
Oup

Gt
O
Gcmck.,_____‘
J¥Gx‘w

Figura 3-3.- Celda unitaria, con una sola fractura en las capas 0° [1].

Se asume que el dafio es simétrico sobre el plano medio, por lo tanto, la celda unidad
representa la mitad del espesor del laminado y todas las definiciones de espesor son
acorde con esta mitad de espesor. El esfuerzo en las capas angulares lejos de la fractura
a 0° es denotada como %

El esfuerzo en la grieta, o.,ck, S€ calcula usando la reduccion efectiva de seccion
transversal del laminado después de la fractura de la capa a 0°. Un factor de
concentracion de esfuerzos de K; = 1.08, usado en Jalalvand et al [10], se incluye para
tener en cuenta el aumento de esfuerzo local en la punta de la grieta :

t
Ocrack = K0y (t_) Ec.(3.52)

AP
Donde o, es el esfuerzo aplicado al laminado, t,p, es el espesor de las capas +6, t, es

el espesor del laminado (t = (t4p + typ), Observando que estos pertenecen a la mitad del
espesor). Al iniciar la fractura de 0°, los valores de esfuerzo aplicado, g, y deformacion,
€x, (lejos de la grieta) son llamados como of,g Y €frag F€SPECtivamente.
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El valor de o..,.x S€ COMpara con la resistencia conocida para esta configuracion +6, que
es establecido de antemano y almacenado, usando el método establecido en el trabajo
de Fuller & Wisnom [24]. Si la falla en el laminado no ocurre en este punto, entonces el
esfuerzo lejos de la grieta en la celda unidad es evaluada.

El valor de este esfuerzo depende del ancho de la celda unitaria, que puede considerarse
equivalente al espaciamiento de las fragmentaciones. Para cada secuencia de
apilamiento, existe un espacio critico entre las grietas, conocido como la longitud critica,
l.. Elvalor de [, puede determinarse de manera similar a Aveston et al. [27], considerando
la relacién fuerza-balance entre la fractura de la capa a 0° y el esfuerzo cortante
transferido a la interface 0/—6:

207;typ
|, = 2atvp

T Ec.(3.53)

Se asume que la matriz es un material elastico-plastico que da un esfuerzo de corte
constante en la interfaz. El valor del corte de fluencia interfacial se asume que es
equivalente a el corte en plano, en Jalalvand et al [1] se utilizé un valor de 7, = 55 MPa,
establecido a través de pruebas de tension de laminados [+455]s en el trabajo de Fuller
y Wisnom [14].

Se puede ver desde la Ec. (3.53) que [, es dependiente del espesor de las capas a 0° y
de la resistencia del material en la direccion de la fibra y el corte interfacial. En la Figura
3-4 se muestra la variacion de esfuerzos para un laminado con fractura multiple en las
capas a 0°.

El valor maximo de esfuerzos en las capas 16, g.4.«, €S dependiente de la longitud de
la celda unitaria. Sin embargo, el valor de g4, que se muestra en la Figura 3-4, es

dependiente del espaciado entre grietas:
l

Aoyp = I_(Ucrack — Oup) Ec.(3.54)
Cc
Cabe sefalar que el esfuerzo en las capas +60 cercanas a las fracturas de 0°, g,p, NO €S
igual al esfuerzo de las capas angulares del campo lejano de esfuerzo efectivo, g%, y
como tal es una incognita. Puede encontrarse relacionando a,,.., con el esfuerzo en la
capa angular inmediatamente antes de la fragmentacion, o7 :
l
O4p = Ocrack + l—(a;c“P — Ocrack),donde (0 < 1<1.)  Ec.(3.55)

Cc
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En la Ec. (3.55) se muestra que g, es efectivamente un medio de f y 0,.qcx. Debido a
la distribucion de estos esfuerzos, las fragmentaciones sdélo se desarrollaran en regiones
de esfuerzo uniforme.

Ox +0 Ox

+Oup
l/l. o
4O e
Ocrack
LN Jsow

< >

Figura 3-4. La redistribucion del esfuerzo en las capas +6 y 0° se rige por el espaciado de las fragmentaciones en la
capa 0°, I/l;. Se denota que ayp # oF cuando | # I [1].

Asumiendo una resistencia en direccion de la fibra constante, esto lleva a que el nivel de
esfuerzos permanezca constante en el curso de las fragmentaciones, creando una
meseta de tension desde el punto de fragmentacién inicial hasta la saturacién. El esfuerzo
entre fragmentaciones en las capas a 0° depende de su espaciamiento de manera similar
al esfuerzo de las capas angulares y puede expresarse como:

l
Oyp = l—al*l Ec.(3.56)
C
Para la fragmentacion inicial, o, es igual a la fuerza del material en la direccién de la
fibra, o1, cOmo se muestra en la Figura 3-3. En la Figura 3-4 se muestra como, a medida
gue se desarrollan las fragmentaciones, la proximidad del valor de,o,, a o7, determina el
valor del espaciamiento de la fragmentacion, .

La fragmentacion de las capas a 0° continla hasta que o, Ya no es uniforme en ningun
punto a lo largo de la longitud de la lamina y el material se rompe en partes de longitud
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entre %C y lc. En este punto, se supone que la rigidez efectiva de las capas de 0° se ha

reducido considerablemente. Esto se tiene en cuenta en el modelo reduciendo la E;; de
las capas a 0° para mantener un nivel constante de esfuerzo aplicado.

Debido a la no-linealidad de la respuesta, el establecimiento de la deformacion que ocurre
en esta saturacion de fracturas se realiza mediante el uso de respuestas pre-calculadas
de esfuerzo-deformacién encontradas para la configuracion £6 particular. Se asume una
distribucion lineal de esfuerzos en la celda unitaria, asi que se realiza una interpolacion
lineal entre los valores de o, qck Y Oup-

Esto da un conjunto de puntos que se ajustan a la curva esfuerzo-deformacién +6, como
se muestra en la Figura 3-5. Estos esfuerzos de fluencia equivalen a deformaciones, en
los cuales la distribucion se traza contra la longitud de la celda unitaria, 0 < x < L.

) G Eap]
A Gcrack ¥ AP gcmck
x=1
x Ex X

Figura 3-5. Los valores o4 Y 04p S€ ajustan a la curva esfuerzo-deformacion para el valor correspondiente de +6
para obtener el rango de deformacién (mostrado por el sombreado gris en el grafico central). A continuacion, se traza
contra la longitud de la celda unitaria y una integracion numérica para obtener el area bajo esta curva (el sombreado
gris) produce la elongacion de la celda unitaria, 61 [1].

Realizando una integracién numérica de esta distribucion se obtiene el area bajo la curva,
gue es la elongacioén, §1, de la celda unitaria para el valor de [, que en este trabajo se
asume como 0.75[.. El valor de [, es dependiente de la configuracién, como tal [ no
puede ser conocido para cada prediccion, asi 0.75[. es seleccionado como una media de
0.5l y l.,, que son los minimos y maximos espaciamientos de grieta teoricos
respectivamente.

La deformacién prevista del laminado en la saturacion de fragmentacion es facilmente
calculada a traves de la §1. Este método elimina la necesidad de tener conocimiento de
la rigidez de cada capa, proporcionando una estimacion precisa de €, en la saturacion de
fragmentacion.
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Delaminacién

La fractura inicial de las capas a 0° crea concentracion de esfuerzos que favorece una
delaminacion de Modo Il comentado en el trabajo de Wisnom et al [28] en la interface
0/—6. El esfuerzo en la que esta delaminacion ocurre se rige por la Ec.(3.57), que se
adapta de Jalalvand et al [15]:

1 2G 1 EfP t4p (Ef tap + Eqqtyp)
Odel = Ec.(3.57)
tap t+ typ Ei1typ

Donde G;;. es la tasa de liberacion de energia de deformacién critica del Modo Il de
delaminacion. Se estableci6 un valor inicial de G;;. = 1.0 N/mm utilizando el valor aplicado
en trabajos previos de Jalalvand et al [16][10]. La respuesta no lineal esfuerzo-
deformacion de las capas +6 conduce a un valor no constante de EA?, que es el médulo
de estas capas en la direccion global X.

E#Pse toma como el modulo secante de esfuerzo y deformacion de la capa +6, o4° y ex"
respectivamente, segun lo calculado por el analisis de laminado clasico (CLA, por sus
siglas en inglés). E;; es el médulo de la capa a 0° en esta configuracién y no varia a lo
largo de la carga.

El espesor respectivo de cada parte del laminado también influye en el valor de a,,,;,
donde una disminucion en t;, para un t,p fijo conducira a un aumento de gy.;. La no
linealidad y la reduccion de EZ? lleva a un valor decreciente de a,,;, donde su magnitud
y tasa de disminucion depende del angulo de la fibra de la capa +6. Si la disminucion de
o4e lleva a que se iguale el valor de o544 €n el punto de fragmentacion inicial producira
una gran delaminacion Unica en la interfaz 0/8. Esta delaminacion es indeseable, ya que
causa una gran caida de carga en el punto de fragmentacion inicial. El laminado continta
tomando carga, pero a un nivel mas bajo y su integridad se ve fuertemente disminuida
[16].

Un mejor escenario se produce si o544 < 04 10 que significa que las fragmentaciones
pueden desarrollarse primero. El valor de o¢,,, continla reduciéndose y una vez que
Ofrag = Ogel €N €x > €prqg S€ produciran delaminaciones dispersas. En este caso, las
delaminaciones son locales a las fragmentaciones, propagandose a una corta distancia
de la fractura superficial por encima y por debajo de la grieta. A diferencia de la
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delaminacion simple, estas delaminaciones locales son estables y no dan lugar a ninguna
caida de tension inmediatamente después de €f,.q .

Para simplificar, en el modelo se asume que estas delaminaciones dispersas tienen lugar
separadamente de las fragmentaciones. En realidad, estan mas estrechamente
vinculadas y las delaminaciones se desarrollan con la acumulacion de fragmentaciones.
Se supone ademas que las delaminaciones continlan desarrollandose hasta que la
totalidad de la interfaz 0/—6 se despega.

En este punto, las capas a 0° fragmentadas y delaminadas llevan carga cero, con las
capas t+6 tomando la carga aplicada. El limite de deformacion de la delaminacién
dispersa es facil de predecir para las respuestas de los materiales lineales, como se
presenta en otros trabajos [16][10].

Un método similar no es posible en este caso, ya que la rigidez efectiva de las capas de
0° y +6 cambiara durante la propagacién de la delaminacién. Para establecer la
deformacion alcanzada para la realizacion de las delaminaciones, el valor de E;; para las
capas a 0° se reduce en cada incremento de la tensién hasta llegar a cero, momento en
el que el modelo considera que las delaminaciones se han completado.

De esta manera, similar a la reduccién de E;; descrito para las fragmentaciones, el
esfuerzo en el que se produce la delaminacién se mantiene constante y la contribucién
de las capas a 0° se reduce gradualmente. Si bien este enfoque no es totalmente exacto,
se considera que es suficientemente representativo de la contribucion efectiva de las
capas a 0°.

Falla de las capas +6

La falla de las capas +6 resulta en un fallo completo del laminado y puede ocurrir, tanto
en el punto de fragmentacion inicial, como en cualquier punto posterior a la saturacién de
las fragmentaciones.

En general, este modo de falla depende del espesor absoluto y relativo de las capas a
0°. Si cualquiera de ellas es demasiado grande, entonces el esfuerzo de descarga a las
capas de +6 al fallar el 0° sera superior a la resistencia de +6, o,,. Una estimacion del
maximo valor de proporcion del espesor, 0°: +6, B,,.., puede hacerse usando la
Ec.(3.58), que se adapta del trabajo de Jalalvand et al [17]:
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Oap E¢”

Bax = m “EL Ec.(3.58)
Esta relacion muestra que el maximo espesor relativo de las capas a 0° para un valor
dado de 48 se rige por la relacion de su resistencia y rigidez. El valor de EZP usado es el
valor del médulo tangente inicial de la respuesta esfuerzo-deformacion para un particular
+6, que da una medida conservadora de B,,,,. ESto se debe al espesor relativo mayor
de las capas angulares +6, resultando en una baja, B,,,,. |0 que significa que el esfuerzo
transferido a las capas de +6 en la fragmentacion serd menor que d;p.

La falla de las capas +6 se comprueba en la fragmentacion inicial. Se realizan
comprobaciones posteriores para detectar fallos tras la saturacion de la fragmentacion.
Se asume en el modelo que mas alld de este punto en la carga, las capas +6 estan
llevando la mayoria de la carga en el laminado.

De hecho, tras la completa delaminacion de la interfaz 0/—6, las capas +6 toman toda la
carga aplicada. Se considera que el fallo se produjo en las capas de +6 y por lo tanto en
el laminado completo, si lo siguiente es cierto:
t
O-ZP < Oyp = Oy — Ec. (359)
tap

Sila Ec. (3.59) se satisface, el modelo se detiene sin incrementos adicionales y almacena
todos los datos relevantes de esfuerzo-deformacion.
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Capitulo IV: Desarrollo de la metodologia

En este apartado se presenta el procedimiento para el desarrollo del modelo analitico
considerando las variables para laminado hibridos vidrio/carbono en secuencia de
apilado [+ 9m/9n]s (donde m y n son el nimero de capas de vidrio y carbono

respectivamente):

e Orientacion de las capas +6 de alta elongacion.
e Relacidon de espesor de las capas de baja y alta elongacion.

A partir de modelos y trabajos analizados de la literatura, la pseudo ductilidad en la
respuesta esfuerzo-deformacion se traduce como una meseta de esfuerzos la cual
representa la fluencia del material. EI método mas eficiente para que un laminado
desarrolle pseudo ductilidad es a través del control de los mecanismos de falla, los cuales
estan directamente ligados a la secuencia de aplicado, para la secuencia de apilado
[+ 9m/9n]s la variable con mayor peso, es el espesor relativo de las capas ya que

determina el nivel de saturacion méaxima que puede exhibir el laminado, que a su vez
define la meseta de esfuerzos en la respuesta esfuerzo-deformacion.

4.1 Metodologia del modelo analitico

A partir de los modelos reportados en la literatura, derivados del programa de
investigacion HiPerDuCT sobre pseudo ductilidad, los modelos para estimar una
respuesta esfuerzo-deformacion en un laminado hibrido vidrio/carbono UD que
consideran las variables de disefio: orientacion de las capas de vidrio (alta elongacién) y
relacion de espesor de las capas carbono: vidrio (baja y alta elongacion respectivamente)
se destacaron los trabajos presentados por Jalalvand et al [10][24][1].

El objetivo del modelo es poder estimar un porcentaje especifico de pseudo ductilidad,
por lo tanto, se utilizaran los modelos de Fuller & Wisnom [24] y Jalalvand et al [1]
siguiendo la metodologia que se muestra en el diagrama de la Figura 4-1 para la
construccion del modelo analitico, de tal manera, que se puede estimar una respuesta
completa esfuerzo-deformacion pseudo ddctil integrando los modelos.
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6) Pruebas experimentalesq 1) Replicacion del modelo

para la validacion del de Fuller & Wisnom [32] a
modelo y resultados finales. las condiciones de trabajo.
5) Comparacién entre las 2) Estimacién de la deformacion
estimaciones del modelo con pseudo ductil a partir de un angulo
las pruebas a tension y ajustes de capa 6 con el modelo de
del modelo. Jalalvand et al [32].
3) Estimaciohes
4) Pruebas iniciales a iniciales usando el

tension. modelo de Jalalvand et
e i

Figura 4-1.- Diagrama de flujo para el procedimiento del modelo analitico propuesto.

Utilizando el modelo de Fuller y Wisnom [24] se realiza una estimacién para hacer una
estimacion inicial a partir de la variable: orientacion de las capas de alta elongacién. La
orientacion de las capas de alta elongacion influye drasticamente en la respuesta
esfuerzo-deformacién y, por lo tanto, afecta en gran medida el potencial pseudo ductil
para una combinacién de materiales en un laminado con una configuracion particular.

En la Figura 4-2 se muestra el cambio drastico en las respuestas esfuerzo-deformacion
dentro de las lineas del médulo inicial en configuraciones con distintas orientaciones de
la capa de alta elongacion. EI modelo de Fuller y Wisnom [24] consideran un laminado
con secuencia de apilado [+6,,/0,]s (siendo m y n el nUmero de capas de baja y alta
elongacion respectivamente) con una capa de baja elongaciéon ubicada en posicion
central, en el que para orientacion de capas de alta elongacion particular hay una zona
de sensibilidad en la que la respuesta esfuerzo-deformacion sera mas variable.
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Figura 4-2.- Los resultados de las estimaciones del modelo (lineas de puntos) para cada capa se presentan junto con
los resultados de las pruebas (lineas sélidas) [24].

Se demostrd que, para una combinacion particular de materiales, la zona de sensibilidad
estd ubicada en orientaciones entre 20° a 30° de la fibra de la capa de vidrio. Ademas,
esta zona depende de las propiedades de los materiales utilizados [1]. Por lo tanto, se
puede aprovechar la zona de sensibilidad para establecer los valores minimos y maximos
de angulo de orientacién 8 de la capa de alta elongacién donde la respuesta inicial tiene
los mayores cambios y establecer asi un minimo y maximo porcentaje de la respuesta
pseudo ductil para la combinacion de materiales utilizados en este trabajo [24].

Una vez estimada la respuesta inicial el modelo contindia con el modelo de Jalalvand et
al [1], que considera el espesor relativo de las capas ya que el espesor absoluto de las
capas de baja elongacion tiene el mayor impacto durante el proceso de falla y en los
distintos mecanismos de falla considerados. Para optimizar la respuesta esfuerzo-
deformacion de un laminado para un angulo de orientacion de capas de alta elongacién
particular, se estiman distintos espesores para mejorar la saturacion de fragmentaciéon de
la capa de baja elongacion, promoviendo la meseta de esfuerzos y consiguiendo mayor
pseudo ductilidad como se observa en la Figura 4-3.
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Figura 4-3.- Estimaciones para laminados [+26/0,],. Los efectos de la alteracién del nimero de capas pueden alterar
el comportamientos esfuerzo-deformacion tras la fragmentacion inicial [1].

Ademas, una relacion de espesor absoluto de las capas de baja elongacion permite
obtener una respuesta estable sin una gran pérdida en sus propiedades mecanicas y
maximizar el potencial pseudo ductil [10][24][1].

4.2 Metodologia de las pruebas experimentales

Las pruebas experimentales a tension se realizan para caracterizar los materiales
utilizados. Se realizaron dos series de pruebas, la primera serie de pruebas fue para
caracterizar los materiales que cumplen con los requisitos de espesor para obtener los
valores que permitieran resolver los modelos de Fuller y Wisnom [24] y Jalalvand et al

[1].

La segunda serie es para calibrar el modelo de Jalalvand et al [1] con las propiedades de
los materiales. Las pruebas experimentales se dividen en tres fases: manufactura del
laminado, pruebas experimentales y tratamiento de datos como se muestra en la Figura
4-4, siguiendo el procedimiento de fabricacion de trabajos anteriores en el CENIDET
[29][30].
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Manutactura experimentales datos
* Fabricacion de » Ensayos de  Datos
laminados tension experimentales
« Corte de las para el desarrollo
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Figura 4-4.- Esquema para el desarrollo de las pruebas experimentales.

Los laminados se elaboran siguiendo el proceso de manufactura utilizado en trabajos
previos en el laboratorio del CENIDET [30][31]. El proceso de manufactura se basa en la
combinacion de dos métodos, aplicacion manual e infusiéon de resina aplicado por una
bomba de vacio. El procedimiento experimental consiste en seis pasos como se muestran
en la Figura 4-5:

Preparacion de los materiales

Preparacion de la mezcla de resina

Armado del laminado

Armado del molde que contendra el laminado
Aplicacion de vacio

Extraccion del laminado.

o hA~wWNPRE

Figura 4-5.- Proceso de manufactura para los laminados utilizados en el estudio.
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Una vez finalizado el proceso de manufactura, se procede a realizar el corte de probetas
de acuerdo al area utilizable del laminado obtenido. La configuracion, geometria del
laminado y caracteristicas del cortador (diametro de corte) para la obtencién de las
probetas, representan la limitante para el nUmero de probetas que se obtienen de cada
laminado para las pruebas a estimadas (tension axial).

La geometria de las probetas utilizadas para las pruebas de tension se tomoé en
consideracion las recomendaciones de la Sociedad Americana para Ensayos y
Materiales (ASTM, por sus siglas en inglés), asi como las recomendaciones de trabajos
realizados con anterioridad en el laboratorio del CENIDET [31][30].

Los ensayos de tension se seguiran las recomendaciones de la norma ASTM D3039 [32],
en la que se establece los requisitos geométricos que deben cumplir las probetas de
material compuesto (Tabla 4-1).Se seleccionaron las dimensiones las probetas como se
muestra en la Figura 4-6.

Tabla 4-1.-Requisitos geométricos de la probeta de material compuesto para ensayos de tension y fatiga [32].

Parametros Requisitos

Forma De seccion transversal rectangular constante
Longitud minima Sujecién +2 veces el ancho + longitud media
Tolerancia del ancho de la + 1% del ancho

probeta

Tolerancia del espesor de la +4% del espesor

probeta

Geometria de la probeta (mm)

Ancho (A) 13 mm
Longitud (L) 130 mm
Longitud de ensayo (Le) 75 mm

Figura 4-6.- Geometria de las probetas para las pruebas a tension.
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4.2.1 Materiales

Los materiales para la capa de baja y alta elongacion utilizados en el trabajo son capas
de carbono tipo velo y capas de fibra de vidrio cuyas propiedades se muestran, en las
Tabla 4-2 y 4-3 respectivamente.

Tabla 4-2.- Ficha técnica de la capa de carbono utilizada [33].

Forma Tela no-tejido unidireccional
Densidad superficial 0.2 oz/yd?

Espesor .0019"

Fibra PAN Fibra de Carbono

Tabla 4-3.- Ficha técnica de la capa de vidrio utilizada [34]

Forma Tela no-tejido unidireccional
Densidad superficial 4.2 oz/yd: +/-5%

Espesor .009" +/-.005"

Fibra 406 tex vidrio-S2

4.2.2 Equipo experimental

Las pruebas de tension se realizan en la maquina de ensayos universales Shimadzu AG-
X plus 100 kN. Con una celda de carga de capacidad de 100 kN (No. M349703), con un
grado de exactitud dentro del +1% para el rango de 1/500 a 1/1 de la capacidad de la
celda. Una de sus ventajas principales de la maquina es el autoajuste generado por el
principio de cufia al aplicar carga de tension, lo cual evita que la probeta se deslice. La
geometria de las probetas de los laminados tiene una forma plana, por lo tanto, es posible
aprovechar este tipo de mordazas.

El registro de la deformacion de la probeta durante el ensayo de tension se realizara a
través de dos formas: el desplazamiento del travesafio movil de la maquina de ensayos
universales Shimadzu AG-X plus 100 KN y por medio del extensémetro axial Epsilon®
3542-050M-050-ST (longitud calibrada de 50 mm) como se muestra en las Figuras 4-7 y
4-8. Con una velocidad de desplazamiento del travesaifio movil (2 mm/min) establecida
por la norma ASTM D3039, que define el parametro de velocidad del ensayo [31].
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Figura 4-8.- Extensometro axial Epsilon® 3542-050M-050-ST.
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Capitulo V: Caracterizacion de los materiales

Se fabricaron laminados con la secuencia de apilado que se muestra en la Tabla 5-1 para
resolver los modelos correspondientes, se uso un vidrio de 15x15 cm para los laminados
de carbono tipo velo y un vidrio de 15x20 cm para el laminado de vidrio como se muestra
en la Figura 5-1 respectivamente. Se us6 una mezcla de resina con una proporcion
100/30 de resina y catalizador respectivamente. Del cual se extrajeron probetas con
dimensiones de 130 mm x 13 mm, como se muestra en la Figura 5-2.

Para orientar la capa carbono se utilizé la orientacién a maquina, la cual es la orientacion
de las fibras conforme sale de la manufactura, se utiliz6 de esta forma ya que la
resistencia de la capa de mayor respecto a su orientacién transversal, debido a que este
comportamiento es similar a aquél de las capas con fibras UD.

Tabla 5-1.- Secuencias de apilado de los laminados para la caracterizacion del material.

Laminado Secuencia de apilado
Carbono tipo velo (T#) [90]s
Carbono tipo velo (TC#) [0]¢
Vidrio (TV#) [26]¢

Figura 5-1.- Laminados de carbono y vidrio montados sobre molde de vidrio sellados al vacio por medio de tuberias.

Las probetas se cortaron en una fresadora con un cortador de 3/8. Durante el proceso de
corte se puntud el laminado debido a que se generdé mucho residuo, ademas que la fibra
tendia de desprenderse en los bordes, posteriormente se lijaron los bordes hasta quedar
con las dimensiones requeridas como se muestra en la Figura 5-2.
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Se caracterizaron las dimensiones de las probetas obtenidas para las 3 series de
laminados para la configuracién de las pruebas en la maquina de ensayos a tension, los
cuales se muestran en la Tabla 5-2, 5-3 y 5-4.

Tabla 5-2.- Caracterizacion de las dimensiones de las probetas del laminado [90]5 para las pruebas a tension.

Muestra T1 T2 T3 T4 T5 T6 T7 T8 T9

Ancho (mm)  13.154 13.083 12.947 13.445 12.973 13.037 13.178 13.07 13.236
Espesor (mm) 0.688 0.689 0.699 0.699 0.707 0.696 0.694 0.679 0.655

Tabla 5-3.- Caracterizacion de las dimensiones de las probetas del laminado [0]¢ para las pruebas a tension.

Muestra TC1 TC2 TC3 TC4 TC5 TC6 TC7
Ancho (mm) 13.24 13.334 13.344 13.353 13.364 1295 12.407
Espesor (mm) 0.557 0.56 0.561 0.56 0.577 0.541 0.555

Tabla 5-4.- Caracterizacion de las dimensiones de las probetas del laminado [26], para las pruebas a tension.

Muestra TV1 TV2 TV3 TV4 TVS
Ancho (mm) 12.897 12.851 12.996 12.95 13.081
Espesor (mm) 1.594 1.538 1.48 1.495 1.407

Durante las pruebas a tension algunas probetas fallaron fuera del &rea de ensayo debido
a problemas con la sujecion de los extremos de la probeta, por lo tanto, se omitieron
dichos resultados y solo se tomaron en cuenta los resultados de las probetas que fallaron
correctamente como se muestra en la Figura 5-3.
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Figura 5-3.- Probetas ensayadas de las pruebas a tensién del laminado [90]s con capas de carbono tipo velo que
fallaron correctamente.

Los resultados de las respuestas esfuerzo-deformacion de las pruebas a tensiéon se
muestran en las Figuras 5-4, 5-5 y 5-6, para los laminados [90]s, [0]¢ Y [26]¢
respectivamente.
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Figura 5-4.- Respuestas esfuerzo-deformacion de las pruebas a tensién del laminado [90]s con capas de carbono tipo
velo.
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Figura 5-5.- Respuestas esfuerzo-deformacion de las pruebas a tension del laminado [0], con capas de carbono tipo
velo.
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Figura 5-6.- Respuestas esfuerzo-deformacién de las pruebas a tensién del laminado [26], con capas de vidrio.
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Los resultados correspondientes se pueden observar en mas detalle en los Anexos 4,,-
C,. Los resultados de las propiedades a partir de las pruebas experimentales se muestran
en las Tablas 5-5 para los laminados [90]s, [0]¢ Y [26], respectivamente.

Tabla 5-5.- Resultados experimentales de las pruebas a tensién de los laminados.

, Secuencia Mddulo Resistencia Deformacion al maximo
Laminados _
de apilado E;; (GPa) ¢ (MPa) esfuerzo & (%)
Carbono [90]5 4.168 49.17 1.46
Carbono [0]¢ 5.570 72.425 1.314
Vidrio [26]4 11.257 46.888 0.305

Capitulo VI: Adaptaciones del modelo de Jalalvand et al [1]

Partiendo de las variables antes mencionadas (orientacién de las capas de vidrio y
relacion de espesor de las capas carbono: vidrio), se comienza con el modelo de Fullery
Wisnom [24] considerando laminados con secuencia de apilado [+6,,/0,]s (siendo m y
n el nimero de capas de vidrio y carbono respectivamente). EI modelo se utiliza para
estimar una respuesta esfuerzo-deformacion del modulo inicial, de tal manera que se
puede utilizar un angulo de orientacion de las capas de vidrio que tenga un cambio mas
abrupto entre varios angulos, ademas mientras menos inclinada sea la pendiente el
laminado podra desarrollar una respuesta mas estable.

Fuller y Wisnom [24] determinaron una rango de sensibilidad donde el desempefio es
mas Optimo, entre 20° y 30°, por lo tanto se plante6 utilizar un angulo de 26° para las
capas de vidrio. Para resolver el modelo de Fuller y Wisnom [24] es necesario caracterizar
la curva esfuerzo-deformacion de la pendiente inicial del material de baja elongacién
particular, en este caso, se utilizoO una capa de carbono tipo velo, en la que se puede
observar en la Figura 5.4 la respuesta esfuerzo-deformacién de los resultados de las
pruebas a tension. Posteriormente se realiza una regresion para obtener la ecuacion de
la curva en forma exponencial de acuerdo a la ley de potencia de Fuller y Wisnom [24]
esta se obtuvo a través de un método de regresion como se observa en la Figura 6-1.
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Figura 6-1.- Ecuacion de la linea de tendencia del médulo inicial de la respuesta esfuerzo-deformacion del laminado
[90]5 de capas de carbono tipo velo.

Utilizando la ley de potencia de Fuller y Wisnom [24], Ec.(3.33), se puede estimar la
constante ortotropica del material utilizado, a.e. Utilizando los resultados del laminado
[90]5 se resuelve el modelo de acuerdo a las Ec. (3.43) y Ec. (3.44).

Se sustituyen los valores B y n obtenidos en la regresién de la Figura 6-1, 73.722 y 0.9853
respectivamente, y se grafica la deformacién plastica efectiva respecto al esfuerzo
efectivo aplicado como se muestra en la Figura 6-2.
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Figura 6-2.- Respuesta &), — €£ aplicando el modelo de Fuller y Wisnom [24].
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Figura 6-3.- Regresion no lineal de la curva esfuerzo efectivo-deformacion plastica efectiva de la capa de carbono tipo
velo.

Posteriormente se realizé una regresion exponencial para calcular los valores Ay r de la
respuesta esfuerzo efectivo - deformacion plastica efectiva como se muestra en la Figura
6.2 para adaptarse a la forma de la Ec.(3.45) y graficarla como se muestra en la Figura
6-3.

A partir de la regresion se obtiene A = 8.78768 x e~ %8 y r = 3.52292 y sustituyendo las
Ec.(3.40) y Ec.(3.14) en Ec.(3.43) y Ec.(3.44) se obtiene:

r

0.
EP =A <E ((sin%60,)? + 2a¢, (—Sinecoseax)z)] ) Ec.(6.1)

Con base en los resultados presentados por el modelo de Fuller y Wisnom [24] se
demostré que para cualquier angulo de orientacidon de la capa de carbono, su
comportamiento serad el mismo en cuanto a esfuerzo efectivo-deformacion plastica
efectiva, por lo tanto, se despeja el valor de a,, considerando un valor de 6 = 45°.

3 0.5\"
B ([5((0.5 0:)% + 2a66 (—0.5 “x)z)] )

0.5r

epP 3 2 2
- = (E [0.25 62 + 0.507 a66]>

ep
(Z) = 0.3750% + 0.7502 a4
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1
=P\ 0.5
(%)0 " 037502

466 = 0.7502

Ec.(6.2)

Se considera un valor de entrada de €P = 0.165085,5 = 61.73306 MPa se tiene que g, =
0.133738 MPa por lo tanto se obtiene un valor de ag = 732.1473 para la constante
ortotropica para la capa de carbono tipo velo. Esto permite resolver el modelo de Fuller y
Wisnom [24], y estimar una respuesta esfuerzo-deformacion inicial.

Respuesta esfuerzo-deformacion
100 T T

80 ._-‘ - -

70~ )_/ b

50 I~ / B

Esfuerzo [MPa]

20 =

10 =

I 1 1 I
1} 0.5 1 15 & 25
Deformacion e[%]

Figura 6-4.- Respuesta esfuerzo-deformacion del médulo inicial.

El uso del modelo de Fuller y Wisnom [24] es para realizar una estimacion de la respuesta
del modulo inicial respecto al angulo de orientacion de las capas de alta elongacién (capa
de vidrio) particular, con base en la literatura, se ha encontrado que para un laminado
con una pendiente menos inclinada es mas facil desarrollar pseudo ductilidad, ademas
es de facilitar una respuesta no lineal en la respuesta inicial. Es recomendable utilizar
inicialmente un angulo de orientacién entre 20°-30° en los que la respuesta es mas
Optima.

Una vez estimada el angulo de orientacién de las capas de alta elongacion se resuelve
la Ec. (3.58) del modelo de Jalalvand et al [1], para estimar la relacion de espesor maxima
del laminado, la cual permite introducir pseudo ductilidad y establecer una secuencia de
apilado.
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Sustituyendo los valores de la Ec. (3.58) utilizando los valores o, = 46.888 MPa, E;; =
11257.852 MPa, EAP = 228%8MP2 _ 153 411 MPa y o7, = 72.425 MPa de la Tabla 5-5 se

0.305
obtiene:
Bnax = 0.585 Ec.(6.4)

Se define un valor de B,,,, para un laminado con una secuencia de apilado [V,,/C,]s
(donde V es la capa de vidrio orientada a 26°, establecida con el modelo de Fuller y
Wisnom [24] y C la capa de carbono orientada a 0°, siendo m y n el nUmero de capas) es
necesario no sobrepasar el limite de relacion de espesor de 0.585 como se muestra en
la Figura 6-5. Por lo tanto, utilizando la Ec. (6.5) se configura una secuencia de apilado
que satisfaga la Ec. (6.5).

Cl-x :I:B GX
- e —p

UD % :?UU

Figura 6-5.- Relacion de espesor de las capas UD y +6 del modelo de Jalalvand et al [1] considerando los valores del
plano medio del laminado.

t
p=-2 Ec.(6.5)
tap
Siendo typ el espesor de la capa de carbono tipo velo y t,p el espesor de la capa de

vidrio. De tal manera que:
0.02667C

Siendo C y V el numero de capas de carbono tipo velo y vidrio respectivamente. teniendo
en cuenta que 0.02667 es el valor medio del espesor de la capa de carbono tipo velo. Por
lo tanto, considerando 2 secuencias de apilado [26/05/26] y [26/0,/26] donde 26 es la
capa de vidrio y angulo de orientacion de la fibra'y 0,, es el niumero de capas de carbono
tipo velo, se obtuvo un valor de B de 0.583 y 0.466 respectivamente como se observa en
la Tabla 6-1 se obtiene:

Tabla 6-1.- Relaciones de espesor propuestas para el laminado hibrido vidrio/carbono
Secuencia de apilado Relacion de espesor, B

[26/03/26] 0.5833
[26/0,/26] 0.466
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Capitulo VII: Resultados preliminares

Se fabricaron dos laminados vidrio/carbono con una relacién de espesor que no estuviera
muy cerca del limite de relacién de espesor B, las relaciones correspondientes a los
laminados se muestran en la Tabla 7-1. Posteriormente se obtuvieron las probetas
correspondientes que fueron caracterizadas como se muestran en las Tablas 7-3 y 7-4.
Los resultados de las respuestas esfuerzo-deformacion de los laminados [26/0,/26] y
[265/0,/265] en |la Tabla 7-4.

Tabla 7-1.- Secuencia de apilado de laminados vidrio/carbono, donde 0O es la capa de carbono tipo velo y 26 la capa
de vidrio.

Laminado Relacion de espesor
[26/0,/26] B = 0.466

Tabla 7-2.- Caracterizacion de las dimensiones de las probetas del laminado vidrio/carbono [26/0,/26] para las
pruebas a tension.

Probeta FT1 FT2 FT3 FT4 FT5 FT6

Espesor (mm) 0.877 0.891 0.891 0.896 0.916 0.899
Ancho (mm) 129.97 129.97 130.09 129.94 130.03 130.02

Tabla 7-3.- Caracterizacion de las dimensiones de las probetas del laminado vidrio/carbono [265/0,/265].

Probeta TCC1 TCC2 TCC3 TCC4 TCC5 TCCé6

Espesor (mm) 1.39 1.39 1.36 1.36 1.301 1.28
Ancho (mm) 13.08 13.05 13.05 13.04 13.03 12.94

Tabla 7-4.- Promedio de las respuestas esfuerzo-deformacion de las pruebas a tension.

Laminado Moédulo Eq; Resistencia ultima ¢” Deformacion al maximo
(GPa) (MPa) esfuerzo, & (%)
[26 /04/26] 9.287 73.775 1.197
[263/0,/263] 9.568 35.026 0.556
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Figura 7-1.- Respuesta esfuerzo-deformacion de los laminados vidrio/carbono [26/0,/26] y [263/0,/264].

Tras un analisis posterior de la respuesta esfuerzo-deformacién, se encontré que la linea
horizontal no corresponde a la meseta de esfuerzos correspondiente a la pseudo
ductilidad, si no, a un problema de mediciébn en el extensémetro. Los ganchos del
extensémetro se resbalaron en el momento de falla de capa de carbono debido al bajo
espesor de las probetas generando un latigazo en la grafica.

En la Figura 7-2 se muestra la comparacion entre la respuesta esfuerzo-deformacion
medida entre el extensémetro y la maquina de ensayos, si el laminado realmente genero
una respuesta pseudo ductil deberia verse reflejada en la respuesta de la maquina, que
como se observa en la Figura 7-2 no es el caso.

Maquina
——Estensémetro

Esfuerzo (MPa)

Deformacion (%)

Figura 7-2.- Comparacion entre las mediciones de las respuestas esfuerzo-deformacion del extensémetro y la maquina.
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A partir de los resultados de las pruebas experimentales se puede observar que, el
laminado no presenta los mecanismos de dafios reportados por Jalalvand et al [1], la
capa de carbono tipo velo no mostré signos de fractura y debido a su naturaleza
demostrada la capas de vidrio utilizadas dificilmente podria generar fragmentacion.

Se puede observar que el impacto en la respuesta esfuerzo-deformacion a partir de la
proporcion del numero de capas de carbono tipo velo en el laminado, el laminado
[265/0,/265] mostrd un esfuerzo ultimo cercano al laminado [26], de capas de fibras de
vidrio. En la Figura 7-3 se muestra como falla directamente la capa de vidrio, mientras
que en el laminado [26/0,/26] tiene una proporcion mayor de capas de carbono presento
una mejor delaminacién entre capas en la zona de falla como se muestra en la Figura 7-
4,7-5y 7-6.

Figura 7-3.- Ruptura de la probeta TCC1.

Figura 7-4.- Fractura de la probeta FT5 del laminado [26/0,/26].
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Figura 7-5.- Fractura de la probeta FT5 del laminado [26/0,/26].

Figura 7-6.- Fractura de la probeta FT2, FT3 y FT4 del laminado [26/0,/26].

A partir del comportamiento observado en los laminados [26/0,/26] y [265/0,/265] se
destacan 2 factores, la secuencia de apilado y la proporcion del nimero de capas
vidrio/carbono. El uso del modelo de Jalalvand et al [1] reporté que después de la falla de
la capa de carbono, una relacion de espesor 6ptima permite fragmentar la capa de
carbono a través de la cual se introduce la pseudo ductilidad en el laminado.

Sin embargo, para este caso, el nimero de capas de vidrio en el laminado [26/0,/26]
evito la falla completa del laminado ya que la baja tasa de liberacién de energia de la
capa de carbono, sin embargo, no evitd que el laminado exhibiera una caida de carga
como se muestra en la Figura 7-3.
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Capitulo VIII: Resultados

A partir de los modelos presentados por Fuller y Wisnom [24] y Jalalvand et al [17] se
demuestra que es posible introducir una respuesta esfuerzo-deformacion pseudo ductil

utilizando una secuencia de apilado [i@m/gn]s, donde m y n el nimero de capas

utilizados para el material de alta y baja elongacién respectivamente. Ademas, una de las
limitaciones de este arreglo es que es necesario utilizar un material de baja elongacion
con un espesor absoluto menor a 1 mm. Esto se debe a que es necesario utilizar un
material con una baja tasa de liberacion de energia para evitar una delaminacion del
laminado o incluso una falla catastrofica.

Debido a que no se cuenta con un material que cumpla con los requerimientos se plante6
replicar los modos de dafio utilizando una capa de carbono UD estdndar como se muestra
en la Tabla 8-1. A partir de trabajos previos utilizando este mismo material, en la Figura
8-1 se presenta una comparacion entre las respuestas esfuerzo-deformacion entre los
materiales utilizados y 2 secuencia de apilado de capa central [iem/gn]s con capa de

vidrio orientadas a 0°

Tabla 8-1.- Ficha técnica de la capa de carbono utilizada [30].

Forma Tela unidireccional
Densidad superficial 4.8 + 5% oz/yd?

Espesor 0.01" £+ 0.002”

Fibra 12K de Fibra de Carbono

Se puede observar que las de los laminados no presentan no-linealidad en las respuestas
del médulo inicial, ademas, se puede observar que el laminado [G/G/C], respecto al
[G/C/C], presenta una falla escalonada debido al mayor nimero de capas de vidrio en
el laminado. Posteriormente, para mejorar la comprension del comportamiento de la capa
de carbono estandar utilizada se realizé otro laminado con una secuencia de apilado
[1452/9]5 para caracterizar el comportamiento del laminado como se muestra en las

Figuras 8-2 y 8-3.
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Figura 8-1.- Comparacion entre las respuestas esfuerzo-deformaciéon de los laminados hibridos [G/G/Clsy [G/C/C]s,
siendo G y C las capas de vidrio y carbono respectivamente [29].
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Figura 8-2.- Respuesta esfuerzo-deformacion del laminado hibrido vidrio/carbono [i452/g]s, siendo la capa las capas
+45, y 0 de vidrio y carbono respectivamente.
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Figura 8- 3.- Resultados del comportamiento del laminado tras la falla de la capa de carbono.

Se observo que tras la falla de la capa de carbono el laminado present6 una delaminacién
completa de la probeta, esto se debid principalmente al estallido que se genera tras la
falla de la capa de carbono. La tasa de liberacion de energia es demasiado alta, lo que
impide que la distribucién de la energia se transmita de forma Optima a través de la
probeta.

Por lo tanto, se replanted colocar capas de vidrio a 90 en torno a la capa de carbono para
mejorar la transferencia de la tasa de liberacion de energia, de modo que fuera posible
evitar que la delaminacion se extendiera por toda la probeta y se promovieran las
delaminaciones locales cercanas a las fracturas de las fibras de carbono. De esta manera

se ensayd una secuencia de apilado [i15/0/90/g]s, siendo las capas +15, 0 y 90 de

vidrio mientras que 0 de carbono.

En la Figura 8-4 se muestra la respuesta esfuerzo-deformacién del laminado, se puede
observar que se mejoré la resistencia ultima respecto al laminado [1452/9]5, ademas,

se comparo con el desempefio individual con la secuencia de apilado [0/+15/—-15]5 a
partir de los resultados de Acudia [29]. Se puede observar que se obtuvo una resistencia
tltima mas elevada.
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Figura 8-4.- Respuesta esfuerzo-deformacion del laminado hibrido vidrio/carbono [115/0/90/9]5, siendo las capas
+15,0 y 90 capas de vidrio y 0 de carbono.

Tabla 8-2.- Resultados experimentales de las pruebas esfuerzo-deformacion.

Laminado E; (GPa) Gutima (MPQ) &£ (%)
[0/+15/—15] 27.28 453.86 2.46
[+15/0/90/0] 36.84 593.63 1.81

[£45,/0] 16.85 267.89 2.14

Sin embargo, como se muestra en la Figura 8-5 la capa de vidrio +15 fallé un poco antes
gue la capa de carbono, esto se debi6 a que la seccidn del laminado correspondiente a
la capa de vidrio a 15° posee una deformacion a la falla menor a la capa de carbono.
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Figura 8-5.- Apariencia de las probetas tras las pruebas a tension.

La integracion de una capa a 90° de vidrio entorno a la capa de carbono mejoré el
desempeifio de la falla del laminado y mejoré ligeramente la falla de la capa de carbono,
sin embargo, como se muestra en la Figura 8-6 encerrado en el circulo rojo, la tasa de
liberacion de energia sigue siendo demasiado alto ya que la rotura de las fibras es
abrupta.

Figura 8-6.- Rotura de fibras de la falla de la probeta TD1 del laminado vidrio/carbono [115/0/90/9]5, siendo las capas
+15,0 y 90 capas de vidrio y 0 de carbono.
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Analizando la secuencia de apilado del laminado se tiene que para una seleccion de
materiales con un espesor estandar en una secuencia de apilado [i@m/gn]s es posible

mejorar la redistribucion de esfuerzos locales durante la liberacion de energia ocasionada
por la falla de las fibras de la capa 0, a traves de la introduccion de capa a 90° entre las

I TAE
=] B

Siendo T, una secuencia de apilado usando la capa de alta elongacion, T,z9, UNa capa

capas +0,, y 0,, como se muestra en la Figura 8-7.

'

TAEQO

Figura 8-7.- Configuracion de la secuencia de apilado del modelo.

de alta elongacion orientada a 90 y Ty la capa de baja elongacién. Se sustituye la capa
+6,, por una secuencia de apilado con una deformacion a la falla mayor que la capa 0,
para buscar introducir una falla secuencial.

Por lo tanto, se tiene que al analizar liberacion de energia de la capa central utilizando la
Ec.(8.1) a partir de los criterios de extraccion estable de Czél y Wisnom [16] para estimar
se si se pueden lograr deformaciones mas elevadas que la de la falla de la capa de
carbono. Para ello la tasa de liberacion de energia de deformacién debe ser menor que
la energia de fractura de la delaminacion.

Considerando un esquema de un laminado de tres capas como se muestra en la Figura
8-8 se tiene que para el laminado [i15/0/90/g]5 donde se evalla el estado de esfuerzo

global de la falla de la capa de carbono. Para que un laminado falle gradualmente, la falla
de una sola capa no debe llevar directamente a la inestable salida de esa capa. La tasa
de liberacién de energia de deformacién para la extraccion de la capa en las interfaces
de cada lado debe ser menor que la energia de fractura de la delaminacion. Se tiene que
el modulo inicial equivalente E,,, del laminado hibrido antes de la delaminacion de la

capa central puede escribirse como:

El(h - tz) + Eztz
eq0 = A

Ec.(8.1)

Donde h es el espesor del laminado evaluado, E;el médulo y t, el espesor de la capa de
carbono y E, el mddulo de la capa en torno a la de carbono.
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Figura 8-8.- Denotacion usada por Czél y Wisnom [16] para el calculo de una laminado hibrido de tres capas [16].

Sustituyendo los valores en la Ec.(8.1) y considerando la seccion externa como el
laminado [i15/0/90/g]5 se obtiene:
E,q0 = 88.042 GPa Ec.(8.2)

Después se calcula el médulo de elasticidad final equivalente después de la delaminacion
de la capa central E.,; como se muestra en la Ec. (8.3) y tras sustituir las variables se
obtiene la Ec. (8.4).
Ei(h—t;)
Eeqr =—— Ec. (8.3)

E.qs = 84.71GPa Ec.(8.4)

Utilizando los médulos equivalentes del laminado, se calcula la energia de deformacion
elastica utilizando la Ec. (8.5), y los valores de energia antes y después de la extraccion
de la capa central, en un estado de esfuerzo aplicado constante o, se obtiene la tasa de
liberacion de energia de G, Ec. (8.5).

o2h? o*h? o’h?E,t,

M-+ 5D AEG-1) A5G- E G- )+ B

Ec.(8.5)

Como la deformacion es igual a través del espesor del laminado, el esfuerzo en la capa
central o, puede escribirse en términos de esfuerzo global g, Ec. (8.6):

ohE,
TE(h—t) + Et,

()] Ec. (86)

Se puede escribir la tasa de liberacién de energia en términos del esfuerzo de la capa
central g, y puede describirse en términos de la deformacion general €:

_ 2Exty(Ey(h — t5) + Eyty)
B 4E,(h —t,)

Ec.(8.7)
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Sustituyendo los valores de la Ec. (8.7) se obtiene un valor de G = 7.20 para el laminado
[£15/0/90/0]_ y 23.12 si se analiza solo la regi6n central del laminado [90/0] .. Ademas,

el valor G puede igualarse al valor de la resistencia a la fractura en modo Il G;; durante
la propagacion de la delaminacién. En comparacion con los resultados en la literatura se
puede observar que el valor de G obtenido durante las pruebas es 7 veces el valor
utilizado por los autores Jalalvand et al [1] que es de 1 N/mm para una capa de espesor
de 62 um.

De tal modo que como se demostro en los resultados un mayor espesor de capa conlleva
una mayor tasa de liberacion de energia y por lo tanto no es posible reducir la tasa de
liberacidon de energia ya que el espesor total del laminado [1-15/0/90/9]5 se acerco al
limite de espesor con la que puede trabajar la maquina de pruebas a tension, ya que si
se utilizan espesores mas altos a 2 cm la probeta se comienza a resbalar de las mordazas
y puede afectar a los resultados experimentales.
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Conclusiones

En este trabajo se plante6 una modificacion al modelo de Jalalvand et al [1] con la cual
se logro estimar un porcentaje de la respuesta pseudo ductil; se demostré el cambio en
la respuesta esfuerzo-deformacion a partir del cambio en las variables: orientacion de las
capas de vidrio y relacion de espesor entre capas. Sin embargo, la secuencia de apilado
gueda condicionada a una proporcion del nUmero de capas que permita una falla pseudo
dactil.

La primera serie de pruebas se realizaron con la capa de carbono tipo velo, se observo
gue el desempefio del laminado vidrio/carbono [263/02/263] se aproximo al laminado de
vidrio [26], debido a la baja proporcién de capas de carbono. Se obtuvo una resistencia
tltima de 35.026 MPa y deformacion a la falla de 0.556% para el laminado [263/02/263]

y 73.775 MPa de resistencia ultima y 1.197% de deformacion a la falla para el laminado
[26/0,/26]. El laminado [26/0,/26] muestra que la proporcién del nimero de capas de
carbono empleados logré evitar la falla completa del laminado a pesar de exhibir una
caida de carga.

Sin embargo, debido a que la capa de carbono tipo velo no cumplié con los
requerimientos para utilizar en el modelo de Jalalvand et al [1] se explor6 el
comportamiento de la capa de carbono estandar disponible. Se realizaron pruebas
experimentales para buscar replicar los mecanismos de dafo reportados en la literatura.
El laminado [i452/g]5 mostro delaminacion de la interfaz +45/0 inmediatamente

después de la falla de la capa de carbono. Posteriormente se afiadié una capa de vidrio
orientada a 90° para mejorar la redistribucion de esfuerzos tras la falla de la capa de
carbono, obteniendo un laminado [i15/0/9O/Q]S.

Se mejoro la transferencia de la tasa de liberacion de energia que puede verse reflejado
en que el laminado se delaminé en torno a la falla de las fibras de la capa de carbono en
lugar de todo el laminado. Los resultados experimentales demostraron que la tasa de
liberacién de energia de la capa de carbono UD estandar es siete veces mayor en
comparacion con las utilizadas en la literatura. Principalmente debido al espesor de la
capa de carbono es mayor y por ende es necesario un alto nimero de capas de alta
elongacion mucho para disminuir la tasa de liberacion y evitar la delaminacion.
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Sin embargo, debido a las limitaciones de operacion de la maquina de ensayos, no es
posible realizar pruebas a tension con laminados con espesores altos, ya que se generan
problemas para romper las probetas en el limite de la falla a tension de las probetas.

Finalmente, el objetivo de este trabajo no se cumplié completamente ya que no estuvieron
disponibles los materiales necesarios para comprobar las modificaciones planteadas para
el modelo de Jalalvand et al [1]. Como se observé en las pruebas experimentales, la capa
de carbono tipo velo a pesar de cumplir con el espesor nominal requerido posee una
deformacion a la falla mayor que la capa de vidrio y por lo tanto no cumplia la funcion de
una capa de baja elongacion en el modelo. Ademas, la capa de carbono UD disponible
posee una alta tasa de liberacion de energia, lo que causa que los laminados exhiban
delaminaciones en la interface carbono/vidrio y termine dificultando el uso de esta capa
para este trabajo.
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Trabajos futuros y recomendaciones

Como parte del trabajo posterior derivado de la presente investigacion, se consideran los
siguientes puntos:

e Se propone la exploracion el uso de otro tipo de capa de alta elongacién con una
mayor rigidez y resistencia en comparacion con la utilizado en esté trabajo para
buscar obtener una reduccién de la tasa de liberacién de energia con un menor
namero de capas de alta elongacion.

e Se propone explorar la implementacién de una secuencia de apilado 6ptima que
corresponda a la seccién exterior del laminado mejorar la redistribucion de
esfuerzos y la transferencia de la tasa de liberacién de energia entre la capa de
alta elongacion y las capas de alta elongacion.

e Realizar una exploracion de los materiales disponibles comercialmente para
fabricar laminados hibridos que cumplan con las condicién de implementacion del
modelo de Jalalvand et al [1].

Ademas, se recomienda el uso de baja elongacion con el menor espesor disponible ya
gue mientras mayor sea el espesor nominal se la capa mayor sera la tasa de liberacion
de energia. Ademas, de tener a disposicién una maquina de ensayos que permita trabajar
con laminados con un alto nimero de capa o espesor de laminado para pruebas a
tension, ya que algunas maquinas tienen problemas para ensayar probetas con un alto
espesor.
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Anexo A;: Resultados de las pruebas a tension del laminado [90]s

Probeta 2

Palabra llave

Nombre de producto

Nombre de archivo de
ensayo

Nombre de metodo de
ensayo

Tension1.xmak

Fecha de informe 16/07/2021 Fecha de ensayo 16/07/2021
Modo de Ensayo Sencillo Tipo de ensayo Traccion
Velocidad 2mm/min Forma Plana
N°de partidas: 1 N°de muestras: 1
Nombre Elastico_Devided Pend. Devided Max._Fuerza Max._Tension
Parametros 10 Intervalos: 10 Intervalos: Calc. at Entire Calc. at Entire
: : Areas Areas
Unidad GPa N/m N MPa
1.4 4.40255 793708 412.051 45.7114
Max. : Max._Ext.1
Nombre D aeplaratienits Max. Deformacion Max._Ext.1 Baformadion)
Darhrnatios Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas Areas
Unidad mm % mm %
1.4 1.31121 1.78396 0.65299 1.30598
Nombre Max._Despl. Max. Deformacion Max._Tiempo
Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Parametros Areas Areas Areas
Unidad mm % seg
1. 0.65299 1.30598 39.3700
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480 60
20 »MaAX 54
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*hAX
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Anexo A,: Resultados de las pruebas a tensién del laminado [90]:
Probeta 5

Nombre de producto

Palabra llave
Nombre de archivo de Nombre de metodo de
ensayo ensayo
Fecha de informe 16/07/2021 Fecha de ensayo 16/07/2021
Modo de Ensayo Sencillo Tipo de ensayo Traccion
Velocidad 2mm/min Forma Plana
N°de partidas: 1 N°de muestras: 1
Nombre Elastico_Devided Pend. Devided Max._Fuerza Max._Tension
. X Calc. at Entire Calc. at Entire
Parametros 10 Intervalos: 10 Intervalos: Avois Arbas
Unidad GPa N/m N MPa
1 4.06155 745698 449117 48.9236
Max. z Max._Ext.1
Nombre _Desplazamisnto Max._ Deformacion Max. Ext.1 Dsborrasion)
Dararislics Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas Areas
Unidad mm % mm %
1A 2.50156 3.40349 0.86116 1.72232
Nombre Max. Despl. Max. Deformacion Max._Tiempo
Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Parametros Areas Areas Areas
Unidad mm % seg
11 0.86116 1.72232 75.0800
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Anexo A;: Resultados de las pruebas a tensién del laminado [90]s
Probeta 6

Nombre de producto

Palabra llave
Nombre de archivo de Nombre de metodo de ;
ensayo ensayo Tension1.xmak
Fecha de informe 16/07/2021 Fecha de ensayo 16/07/2021
Modo de Ensayo Sencillo Tipo de ensayo Traccion
Velocidad 2mm/min Forma Plana
N°de partidas: 1 N°de muestras: 1
Nombre Elastico_Devided Pend._Devided Max. Fuerza Max._Tension
. . Calc. at Entire Calc. at Entire
Parametros 10 Intervalos: 10 Intervalos: Nieas e
Unidad GPa N/m N MPa
g 3.84199 697225 440.518 48.5486
Max. . Max. Ext.1
Nombre _Desplazamiento Max. Deformacion Max. Ext.1 (Datorracion)
Piranietios Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas Areas
Unidad mm % mm %
i . 257723 3.50643 0.79194 1.58389
Nombre Max. Despl. Max._Deformacion Max._Tiempo
Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Parametros Areas Areas Areas
Unidad mm % seg
1.1 0.79194 1.58389 77.3500
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Anexo A,: Resultados de las pruebas a tensién del laminado [90]-
Probeta 8

Palabra llave Nombre de producto
Nombre de archivo de Nombre de metodo de
ensayo ensayo
Fecha de informe 16/07/2021 Fecha de ensayo 16/07/2021
Modo de Ensayo Sencillo Tipo de ensayo Traccion
Velocidad 2mm/min Forma Plana
N°de partidas: 1 N°de muestras: 1
Nombre Elastico_Devided Pend. Devided Max._Fuerza Max._Tension
3 . Calc. at Entire Calc. at Entire
Parametros 10 Intervalos: 10 Intervalos: Areas Rz
Unidad GPa N/m N MPa
) 4.19225 744305 476.742 53.7044
Max. 8 Max._Ext.1
Nombre 'Desplazarniento Max._Deformacion Max. Ext.1 (Datsimacion)
Parametros Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas Areas
Unidad mm % mm %
1_1 2.60325 3.54184 0.69110 1.38220
Nombre Max. Despl. Max. Deformacion Max._Tiempo
Pavamatros Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas
Unidad mm % seg
11 0.69110 1.38220 78.1300
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Anexo A:: Resultados de las pruebas a tensién del laminado [90]s
Probeta 9

Palabra llave Nombre de producto
Nombre de archivo de Nombre de metodo de
ensayo ensayo
Fecha de informe 15/07/2021 Fecha de ensayo 15/07/2021
Modo de Ensayo Sencillo Tipo de ensayo Traccion
Velocidad 2mm/min Forma Plana
N°de partidas: 1 N°de muestras: 1
Nombre Elastico_Devided Pend. Devided Max._Fuerza Max._Tension
Parametros 10 Intervalos: 10 Intervalos: Calc.A:;: aEsntlre Calc.A:: aEsntlre
Unidad GPa N/m N MPa
1.1 4.34289 753020 424512 48.9657
Max. : Max. Ext.1
Nombre _Desplazamiento Max. Deformacion Max. Ext.1 iDetaracicn
Paramatios Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas Areas
Unidad mm % mm %
1.3 1.35723 1.84657 0.69307 1.38615
Nombre Max._Despl. Max. Deformacion Max._Tiempo
Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Parametros Areas Areas Areas
Unidad mm % seg
1.4 0.69307 1.38615 40.7500
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Anexo B;: Resultados de las pruebas a tensién del laminado [0],

probeta CT1

Nombre Elastico_Devided Pend. Devided Max. Fuerza Max._Tension
Parametros 10 Intervalos: 10 Intervalos: Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas
Unidad GPa N/m N MPa
CT1 5.59435 829574 538.349 72.6086
Nombre Max. : Max. Deformacion Max. Ext.1 Max._Ext..1
_Desplazamiento (Deformacion)
Parametros Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas Areas
Unidad mm % mm %
CT1 1.30156 0.96348 0.35574 0.71149
Nombre Max. Despl. Max._Deformacion Max. Tiempo
Parametros Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas
Unidad mm % seg
CT1 0.35574 0.71149 39.0800
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Anexo B,: Resultados de las pruebas a tension del laminado [0],
probeta CT2

Nombre Elastico Devided Pend. Devided Max. Fuerza Max. Tension
Parametros 10 Intervalos: 10 Intervalos: Cale. at Entire Cale. at Entire
: . Areas Areas
Unidad GPa N/m N MPa
CT1 552329 824853 510.947 68.4270
Nombre Max. : Max. Deformacion Max. Ext.1 Max'-EXt.‘1
_Desplazamiento (Deformacion)
Barardiros Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas Areas
Unidad mm % mm %
CT1 1.19190 0.88236 0.60130 1.20260
Nombre Max. Despl. Max._Deformacion Max._ Tiempo
Pararotics Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas
Unidad mm % seg
CT1 0.60130 1.20260 35.7900
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Anexo B;: Resultados de las pruebas a tension del laminado [0],

probeta CT3

Nombre Elastico Devided Pend. Devided Max._Fuerza Max._Tension
Parametros 10 Intervalos: 10 Intervalos: Calc. at Entire Calc. at Entire
. . Areas Areas
Unidad GPa N/m N MPa
CT1 5.44358 815592 475.073 63.4164
Nombre Max. < Max. Deformacion Max. Ext.1 Max._Ext..I
_Desplazamiento (Deformacion)
P Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
arametros
Areas Areas Areas Areas
Unidad mm % mm %
CT1 1.13125 0.83809 0.62092 1.24184
Nombre Max. Despl. Max._Deformacion Max. Tiempo
Parametros Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas
Unidad mm % seg
CT1 0.62092 1.24184 33.9700
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60 // 3 o | ' / /
54 e g i /
48 v ;
/ /
42 |emsadunsealiouias /.,t e 4 /
36 / » /,/
%:30 4 %30
L /
/
/
18 |- /,r'. Eosisinaa 18
4
12 / 12
/
1/
R e 6
/
0 / 0
65 65 - — : k
° 0z 04 08 08 1 12 14 18 18 2 010 02 04 08 08 1 12 14 16 18

Desplazamiento(mm)

89

Ext.1(Deformacion)(%)




Anexo B,: Resultados de las pruebas a tension del laminado

probeta CT4

Nombre Elastico Devided Pend. Devided Max. Fuerza Max._Tension
Parametros 10 Intervalos: 10 Intervalos: Calc. at Entire Cale. at Entire
Areas Areas
Unidad GPa N/m N MPa
CT1 5.65385 858219 518.704 68.3433
Nombre Max. 5 Max._Deformacion Max. Ext.1 Max._Ext..1
_Desplazamiento (Deformacion)
P Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
arametros
Areas Areas Areas Areas
Unidad mm % mm %
CT1 1.18225 0.87548 0.65898 1.31795
Nombre Max. Despl. Max. Deformacion Max._Tiempo
P Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
arametros
Areas Areas Areas
Unidad mm % seg
CT1 0.65898 1.31795 35.5000
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Anexo B:: Resultados de las pruebas a tension del laminado [0],

probeta CT5

0.2

0.4 08 0.8

1.2 1.4 18

-12.9 i

Nombre Elastico Devided Pend. Devided Max. Fuerza Max. Tension
Parametros 10 Intervalos: 10 Intervalos: Cale. at Entire Calc. at Entire
: . Areas Areas
Unidad GPa N/m N MPa
CT5 5.44729 840230 574.001 74.4260
Nombre Max. ¢ Max._Deformacion Max. Ext.1 Max._Ext‘.1
_Desplazamiento (Deformacion)
Darametros Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas Areas
Unidad mm % mm %
CTS 1.45325 1.07704 0.47738 0.95476
Nombre Max. Despl. Max._Deformacion Max._Tiempo
Darametros Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas
Unidad mm % seg
CT5 0.47738 0.95476 43.6300
128 128 7
120 20 £
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Anexo C;: Resultados de las pruebas a tension del laminado [26],

probeta T2

Nombre Elastico Devided Pend. Devided Max. Fuerza Max._Tension
Parametros 10 Intervalos: 10 Intervalos: Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas
Unidad MPa N/mm N MPa
il | 10727.1 4251.95 691.319 34.8821
Nombre Max. ; Max. Deformacion Max. Ext.1 Max._Ext_.1
_Desplazamiento (Deformacion)
Par " Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
argametros Areas Areas Areas Areas
Unidad mm % mm %
T1 0.43921 0.33764 0.18999 0.37998
Nombre Max. Despl. Max. Deformacion Max._Tiempo
Paraniatios Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas
Unidad mm % seg
T1 0.18999 0.37998 13.2100
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Anexo C,: Resultados de las pruebas a tension del laminado [26],

probeta T3

Nombre Elastico Devided Pend. Devided Max. Fuerza Max._Tension
Parametros 10 Intervalos: 10 Intervalos: Calc. at Entire Calc. at Entire
g : Areas Areas
Unidad MPa N/mm N MPa
T3 12558.3 4830.96 943.136 49.0346
Nombre Max. - Max. Deformacion Max. Ext.1 Max._Ext_.I
_Desplazamiento (Deformacion)
Parametros Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas Areas
Unidad mm % mm %
T3 0.69258 0.53210 0.29838 0.59675
Nombre Max. Despl. Max._Deformacion Max._Tiempo
Parametr Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Arametros Areas Areas Areas
Unidad mm % seg
T3 0.29838 0.59675 20.8100
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Anexo C5: Resultados de las pruebas a tension del laminado [26],

probeta T4

Max._Tension

Nombre Elastico_Devided Pend. Devided Max._Fuerza
) . Calc. at Entire Calc. at Entire
Parametros 10 Intervalos: 10 Intervalos: Aeas AFeie
Unidad MPa N/mm N MPa
T4 12502.3 484322 909.424 46.9518
Nombre Max. : Max._Deformacion Max. Ext.1 Max._Ext_.1
_Desplazamiento (Deformacion)
P 4 Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Aratietros Areas Areas Areas Areas
Unidad mm % mm %
T4 0.67923 0.52236 0.25861 051722
Nombre Max. Despl. Max. Deformacion Max. Tiempo
Pararmets Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Arafetros Areas Areas Areas
Unidad mm % seg
T4 0.25861 0.51722 20.4100
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Anexo C,: Resultados de las pruebas a tension del laminado [26],

probeta T5

Nombre

Elastico_Devided Pend. Devided Max._Fuerza Max._Tension
Parametros 10 Intervalos: 10 Intervalos: Ca'CAiz aEsntlre Calc.A?E ;Esnture
Unidad MPa N/mm N MPa
T5 10911.9 4016.93 941.912 51.1734
Nombre Max. : Max. Deformacion Max._Ext.1 '\'1"")('-E)(t:1
_Desplazamiento (Deformacion)
P " Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
ArameHos Areas Areas Areas Areas
Unidad mm % mm %
T5 0.62958 0.48407 0.33297 0.66594
Nombre Max. Despl. Max._Deformacion Max. Tiempo
p " Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
araimstios Areas Areas Areas
Unidad mm % seg
T5 0.33297 0.66594 18.9200
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Anexo D,:. Resultados de las pruebas a tension del laminado
[26/0,/26], probeta FT2

Nombre Max. : Max._Deformacion Max. Ext.1 Max._Ext..1
_Desplazamiento (Deformacion)
Parametros Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas Areas
Unidad mm % mm %
FT2 1.26790 0.97553 0.62831 1.25663
Nombre Max. Despl. Max. Deformacion Max._Tiempo
Parametros Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas
Unidad mm % seg
FT2 0.62831 1.25663 38.0700
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Anexo D,: Resultados de las pruebas a tension del laminado

[26/0,/26], probeta FT3

Nombre Elastico Devided Pend. Devided Max. Fuerza Max. Tension
Parametros 10 Intervalos: 10 Intervalos: Calc. at Entire Calc. at Entire
. . Areas Areas
Unidad GPa N/m N MPa
FT3 8.84209 2044793 807.492 69.8351
Nombre Max. . Max._Deformacion Max. Ext.1 Max._Ext..1
_Desplazamiento (Deformacion)
Patamotros Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas Areas
Unidad mm % mm %
FT3 1.14790 0.88239 0.56770 1.13540
Nombre Max. Despl. Max._Deformacion Max. Tiempo
Parametros Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas
Unidad mm % seg
FT3 0.56770 1.13540 34.4700
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Anexo D;: Resultados de las pruebas a tension del laminado

[26/0,/26], probeta FT4

Nombre Elastico Devided Pend. Devided Max. Fuerza Max._Tension
Parametros 10 Intervalos: 10 Intervalos: Cale. at Entire Calc. at Entire
. . Areas Areas
Unidad GPa N/m N MPa
FT4 10.0100 2333432 904.369 77.5917
Nombre Max. . Max._Deformacion Max. Ext.1 Max._Ext..1
_Desplazamiento (Deformacion)
P Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
arametros
Areas Areas Areas Areas
Unidad mm % mm %
FT4 1.24429 0.95759 0.63596 1.27192
Nombre Max. Despl. Max. Deformacion Max. Tiempo
Parametics Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas
Unidad mm % seg
FT4 0.63596 1.27192 37.3600
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Anexo D,: Resultados de las pruebas a tension del laminado

[26/0,/26], probeta FT5

Nombre Elastico Devided Pend. Devided Max. Fuerza Max._Tension
Parametros 10 Intervalos: 10 Intervalos: Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas
Unidad GPa N/m N MPa
FT5 9.13001 2146671 930.516 79.1516
Nombre D Max. - Max._Deformacion Max. Ext.1 Max._Ext..1
_Desplazamiento (Deformacion)
Baramotios Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas Areas
Unidad mm % mm %
FT5 1.26090 0.96970 0.69261 1.38523
Nombre Max. Despl. Max. Deformacion Max._Tiempo
Baramabios Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas
Unidad mm % seg
FT5 0.69261 1.38523 37.8600
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Anexo Ds: Resultados de las pruebas a tension del laminado

[26/0,/26], probeta FT6

Nombre Elastico Devided Pend. Devided Max. Fuerza Max._Tension
Parametros 10 Intervalos: 10 Intervalos: Calc. at Entire Calc. at Entire
: : Areas Areas
Unidad GPa N/m N MPa
FT6 9.77483 2259412 798.718 69.1095
Nombre Max. s Max. Deformacion Max. Ext.1 Max._Ext'.1
_Desplazamiento (Deformacion)
Dararietios Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas Areas
Unidad mm % mm %
FT6 1.00156 0.77031 0.52152 1.04303
Nombre Max. Despl. Max._Deformacion Max._Tiempo
Paramctios Calc. at Entire Calc. at Entire Calc. at Entire
Areas Areas Areas
Unidad mm % seg
FT6 0.52152 1.04303 30.0800
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