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Prologo

Formula SAE es una competencia estudiantil organizada por la Sociedad de Ingenieros
Automotrices (SAE por sus siglas en inglés). Tiene como objetivo hacer que estudiantes
universitarios conciban, disefien, fabriquen, desarrollen y compitan con un vehiculo tipo férmula.
Se tiene un reglamento que regula el disefio del prototipo, la administracion y los eventos de la
competencia.

El propdsito de la competencia es que el equipo simule ser una firma que disefa, fabrica, pruebay
demuestra un vehiculo prototipo para el mercado amateur y de competencia. Dicho vehiculo
cuenta con altas prestaciones en cuanto aceleracion, frenado y manejo.

La competencia se divide en dos tipos de pruebas: estaticas y dindmicas. En las pruebas estdticas,
los prototipos serdn juzgados por personas especialistas en temas de ingenieria, mientras que el
equipo defiende sus criterios de disefio y planeacion. Dichas pruebas consisten en un reporte de
costos, un plan de negocios, y un evento de diseiio de ingenieria. Las pruebas dindmicas consisten
en: aceleracion, desempeno en un circuito en ocho, un circuito de autocross, un circuito de
resistencia y el consumo de combustible del prototipo en el ultimo circuito. Cada prueba tiene
ponderaciones diferentes dependiendo de su complejidad.

El equipo de Formula SAE de la UNAM, llamado UNAM Motorsports, inicid en el afio 2008,
compitiendo por primera vez en la edicidn del 2010 en California. En esta competencia se obtuvo
el lugar nimero 26 de 84 equipos inscritos, siendo el mejor equipo latinoamericano y obtuvo el
premio al Novato del Ano. En el afio 2011 fue el segundo auto mas potente y obtuvieron la
posicion 42 de 84 universidades participantes. Al siguiente afio se cambié de sede al Lincoln
Airpark, siendo el segundo mejor equipo latinoamericano. En junio de 2013 se obtuvo el sexto
lugar en reporte de costos y fue el segundo mejor equipo latinoamericano. En 2014 se obtuvo el
lugar 336 en el ranking mundial. En el 2015 se obtuvo el tercer lugar en reporte de costos, onceavo
lugar en el plan de negocios y una notoria mejoria en los eventos estaticos. Ha sido el mejor
equipo mexicano durante seis afios consecutivos.

Ya que el prototipo cuenta con altas prestaciones, uno de los factores que afectan su desempeiio
es el peso. Los elementos mds pesados del prototipo son el piloto, el motor y el chasis, por lo que
mantener un peso bajo en este Ultimo es importante. Un pardmetro muy importante a considerar
para el disefio del chasis es la rigidez torsional. Se sabe que la rigidez ideal del chasis estd en
funcién de la rigidez de la suspensién. Si el chasis tiene como minimo n veces la rigidez de la
suspensidn, se considera que le aportara la rigidez con la que fue disefada.

En este trabajo no se profundizara en la rigidez torsional de un chasis 0 un monocasco, ya que la
rigidez torsional no se encuentra dentro de los objetivos, sin embargo, existe un trabajo de tesis
hecho por el Ingeniero Moisés Mendoza Vasquez [Diseio y analisis de la prueba para medir la
rigidez torsional del chasis FSAE UM-524, 2015, Universidad Nacional Auténoma de México], en el
cual se profundiza en el concepto de rigidez torsional, en el desarrollo y obtencién del valor ideal
de rigidez y el disefio de la prueba fisica para un chasis tubular.
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Para que el chasis cumpla con las tres caracteristicas deseables, proteccion al piloto, bajo peso y
alta rigidez torsional, se deben utilizar materiales cuyas propiedades empaten con las
caracteristicas antes mencionadas. El uso de tubos de acero para la manufactura del chasis es muy
practico debido a la facilidad de manufactura, bajo costo y buena resistencia, pero su alta
densidad genera un drea de oportunidad en cuanto al peso final del vehiculo. Las propiedades
especificas de los materiales compuestos los hacen una buena alternativa respecto al acero. Por
eso se tiene interés en usar la fibra de carbono para la manufactura del chasis del vehiculo.

El reglamento estipula que el prototipo tiene que contar con un chasis tubular o un monocasco.
Para la construccién de un chasis tubular, el material basico es el acero SAE/AISI 1010, pero
también esta permitido el uso de materiales alternos siempre y cuando cumplan con los
lineamientos minimos establecidos por el reglamento. Para la manufactura de un monocasco, se
debe comprobar con cdlculos la equivalencia relativa al acero basico, por medio de pruebas fisicas
de los componentes, asi también como un reporte detallado de su proceso de fabricaciéon. Una de
las prioridades del reglamento es la seguridad del piloto, y al ser el chasis el elemento principal
que vela por esta, la seccion de reglas es detallada y estricta.

Objetivo

El objetivo de este trabajo es brindar al equipo de UNAM Motorsports las bases tedricas para la
simulacidn de las pruebas fisicas que exige el reglamento para el uso de monocascos hechos con
materiales compuestos. Se reunird informacion relativa a los materiales compuestos, simulacion
en software y pruebas fisicas realizadas por otros equipos participantes.
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Introduccion

En el primer capitulo se definira al chasis vehicular, conceptos relativos y su funcién en un vehiculo
automotor. Se mostrardn los tipos de chasis que existen y que son usados en la competencia.
Finalmente se presentaran los materiales utilizados para la manufactura de chasis y monocascos
en la competencia.

Ya que el monocasco que se disefiara en este trabajo sera usado en la competencia estudiantil de
Formula SAE, dicho monocasco debera cumplir con los lineamientos de disefio, manufactura,
seguridad y funcionalidad que estan escritos en el reglamento de la competencia en su edicién del
2017. Por esta razdn se dedicara el segundo capitulo a la sintesis de las reglas pertinentes al uso
de un monocasco.

En el siguiente capitulo se presentaran las pruebas fisicas que realizaron los equipos de la
Universidad Edith Cowan y de la Universidad Politécnica Estatal de California, asi también como las
normas para la realizacidon de éstas y modelos que describen el comportamiento de estructuras
tipo sandwich. En el cuarto capitulo se mostrara la metodologia de simulacién en Abaqus/Explicit®
y el andlisis de resultados se hara en el capitulo siguiente. Finalmente se presentaran las
conclusiones de este trabajo.



Capitulo 1. Conceptos generales

En un principio no se le daba tanta importancia al disefio y manufactura del chasis, ya que se
preferia concentrar los esfuerzos en componentes mas complejos del vehiculo como el motor, la
transmisién o la suspensién. Su funcidon era unir las cuatro ruedas brindandoles rigidez a torsién y
flexion. Actualmente, es una estructura que soporta y une todos los componentes de un vehiculo,
por ejemplo, el motor, la suspensién, la caja de velocidades, los asientos, etc. Pero su funcién
principal es la de proteger a los ocupantes del vehiculo. El disefio de chasises rigidos es reciente,
ya que anteriormente se buscaba que unieran solo la parte frontal y trasera del auto.

1.1 Desarrollo historico del chasis

A continuaciodn, se presentan los diferentes tipos de chasis que se han desarrollado a lo largo de la
historia en orden de complejidad, partiendo del mas sencillo.

Chasis de tipo escalera

Esta es la forma mas sencilla de un chasis, consiste de dos tubos de gran didmetro y calibre a lo
largo del vehiculo, unidos por miembros transversales de didmetro y calibre igual o menor a los
longitudinales, de aqui el nombre de escalera (Figura 1.1). Esta configuracion es pesada y tiene
poca rigidez torsional, ya que depende de la seccidn transversal de los tubos longitudinales que se
ocupen y la orientacion de los miembros influye muy poco en esta [Costin & Phipps, 1974]. La
rigidez a flexion es baja, ya que el chasis tiene que soportar grandes cargas y los tubos largos no
son los mas apropiados, ademas, su forma casi plana favorece esta insuficiencia. La falta de rigidez
de la estructura se ve reflejada en la carroceria al aumentar de velocidad [Genta & Morello, 2009].
La baja resistencia de la estructura aporta poca proteccién en caso de accidentes.

Figura 1.1 Chasis tipo escalera del Mercedes-Benz Clase G del 2002 [Mercedes-Benz USA, 2002]

Debido a su sencillez, permite accesibilidad para los componentes mecanicos y con el uso de
subestructuras se facilita el montaje de todos los componentes. Este tipo de chasis es
relativamente pesado, debido al peso extra necesario para mejorar su desempeiio. A pesar de
esto, la manufactura es sencilla gracias a la poca cantidad de miembros, su gran espesor y el uso
de soldadura. Todo esto hace que también sea barato y que la distorsidon por la soldadura sea
minima [Costin & Phipps, 1974]. Por simplicidad, costo y facilidad de construccion, un chasis de
escalera satisface las necesidades de un vehiculo deportivo de baja o mediana potencia. Sin
embargo, debido al desarrollo actual, no se recomienda su uso para competencias serias
nacionales o internacionales.



Chasis multitubular

En estricto rigor, el término multitubular se podria usar para describir cualquier tipo de chasis
aparte del de escalera. El término se aplicaria mejor a uno con cuatro tubos principales a lo largo
de la estructura pero que no puedan clasificarse como chasis espacial [Costin & Phipps, 1974]. La
diferencia entre estos dos es que el espacial tiene sus elementos triangulados, trabajando bajo
cargas de compresioén y traccion, mientras que el multitubular tiene elementos de refuerzo donde
se necesitan (Figura 1.2).

Estos tienen baja eficiencia, pero estan en un rango intermedio entre el tipo escalera y el espacial
en cuanto a rigidez y costos de produccion. El acceso a componentes es mas complicado que en un
chasis de escalera, pero en gran medida depende de su disefio. Es dificil repararlos, ya que
después de varios impactos, por pequefios que sean, se distribuyen las cargas a todos los
miembros en lugar de quedarse en un area reducida. Los costos de produccidn son similares a un
espacial y en ambos las tolerancias son muy grandes, por lo tanto, es dificil que los componentes
ensamblen como deberian. Es complicado mantener las dimensiones durante la manufactura en
este tipo de chasises.

Figura 1.2 Chasis multitubular del Ariel Atom del 2003 [Ariel Motor, 2003]

Marco espacial

El marco espacial es el tipo de chasis mas eficiente que puede hacerse para una produccidn
limitada. Tienen una rigidez torsional adecuada, asi como suficiente rigidez a flexién, aunque en su
disefio la prioridad es que tenga alta rigidez torsional [Costin, 1974]. El marco espacial ideal desde
el punto de vista de rigidez torsional seria un cubo con todas sus caras trianguladas (Figura 1.3).
Seria el chasis mas ligero, rigido, sencillo y econdmico, pero imposible de implementar en un
vehiculo.

La accesibilidad del chasis es tan importante como su rigidez, ya que se debe dar servicio a los
componentes y montarlos o desmontarlos en el menor tiempo posible, por ejemplo el motor. En
los autos deportivos es muy importante montar y desmontar este elemento con facilidad. Desde el
punto de vista de produccién, el marco espacial es el tipo de chasis mas caro para manufacturar,
ya que el nimero de tubos mas la cantidad de soldadura necesaria incrementa los costos. A pesar
de esto, son los mas eficientes [Costin & Phipps, 1974].
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Figura 1.3 Marco espacial del Po'r‘sch“1‘7 de 1969 [Retromotor, 2010]

Monocasco

Con el uso de varios paneles unidos a una sola estructura, se combina el chasis con la carroceria
(Figura 1.4), para grandes volumenes de produccién, este puede ser la mejor forma de
construccion. En la etapa de disefio, cada panel se disefia para que transfiera las cargas al resto de
la estructura, lo cual le da muchas ventajas, ya que puede ser muy ligera y rigida. La rigidez a
flexion es muy buena, ya que este tipo de cargas se transmiten como cargas a traccién vy
compresion en el piso y el techo [Costin & Phipps, 1974].

Respecto a chasises equivalentes, el peso en estos es menor, ya que, dependiendo del disefo, se
hace que la mayor cantidad del material utilizado transmita cargas. Comparado con un marco
espacial con carroceria del mismo peso, el monocasco debe ser mas rigido. Dependiendo del
diseno, la accesibilidad a los componentes puede ser muy buena y la durabilidad dependera de las
condiciones de operacidn, pero en general es buena.

Figura 1.4 Monocasco de fibra de carbono de un Lamborghini Aventador [Lamborghini, 2011]

Monocasco con marco espacial

El reglamento permite combinar el monocasco con un marco espacial, aprovechando las ventajas
de ambas estructuras. Para la competencia de Formula SAE, la mayoria de equipos utilizan marcos
espaciales en la parte trasera y monocasco en la delantera (Figura 1.5). Con el monocasco se tiene
una reduccién de peso y alta rigidez torsional, mientras que con el marco espacial se tiene mayor
facilidad de manufactura y facilidad de acceso para los componentes en esa zona. Se tienen
complicaciones al momento de integrar ambas estructuras y de hacer el analisis de las cargas en
los puntos de unién entre ellas [Eurenius, 2013].



Figura 1.5 Prototipo de Brunel Masters Motorsports [Brunel Masters Motorsports, 2012]

1.2 Materiales

Para todo proceso de disefio es muy importante hacer una buena seleccion de materiales
tomando en cuenta los factores que interesen para el producto que se vaya a disefiar. Las
propiedades de interés se elegirdn con base en las solicitaciones a las que vaya a estar sometida la
pieza o el producto. Hay una gran variedad de materiales que pueden usarse en un chasis, en este
caso importa la resistencia, la rigidez y la baja densidad.

Como se ve en el grafico de Ashby existen una gran cantidad de materiales pero muchos de ellos
no son apropiados para fabricar un chasis, debido a su alta fragilidad, baja deformabilidad, alto
costo, reducida resistencia, etcétera. El material ideal estaria localizado en la parte superior
izquierda del grafico, con alta rigidez y baja densidad.
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Aceros

El material de referencia para la manufactura de un marco espacial es un acero con minimo 0.1%
de carbono, tiene las ventajas de ser econdmico, ofrecer buena resistencia y es posible soldarlo
con cualquier técnica. Su inconveniente es que comparado con el acero 4130, tiene menor
esfuerzo de cedencia y esfuerzo ultimo. Este ultimo es utilizado con frecuencia para hacer marcos
espaciales con independencia de las complicaciones que presenta al momento de soldarlo.
Contiene molibdeno y cromo los cuales ayudan a incrementar su resistencia. Aunque se utilice
acero mas resistente, el reglamento no permite utilizar tubos con menor espesor de pared. En la
Tabla 1.1 se comparan algunas propiedades del acero 1010 con el 4130. El acero 1010 cumple con
el minimo de carbono en su composicién.

Tabla 1.1 Comparacidn del acero 1010 y 4130 [CES EduPack 2013]
Propiedad Acero 1010 | Acero 4130

Modulo de Young (GPa) 205 - 215 198 - 206
Esfuerzo de cedencia (MPa) | 172 -315 475 -525
Esfuerzo ultimo (MPa) 310-430 652 -720

Se permite utilizar materiales alternativos al acero, por ejemplo, aluminio o magnesio, en
cualquier estructura con excepcion del arco principal y sus soportes. Para utilizar materiales
diferentes al acero, se deberadn hacer cédlculos que demuestren equivalencia con las propiedades
del acero de referencia.

Aluminio

Es poco comun que los equipos participantes utilicen un chasis o un monocasco de aluminio en
lugar de utilizar acero o materiales compuestos, ya que existen antecedentes de su uso. El
reglamento permite utilizar tubos de aluminio con espesor de minimo 3 milimetros y se debe
demostrar que el chasis ha sido tratado térmicamente por solucién y envejecido artificialmente de
forma adecuada.

Existen pocos equipos que utilizan aluminio para su chasis, por ejemplo el equipo la Universidad
de Cardiff, quienes desde el 2005 han competido con monocasco de aluminio en la parte frontal y
marco espacial de acero en la parte trasera. Esta hecho de honeycomb y caras de aluminio unidos
con una pelicula adherente, pesando alrededor de 14 kg. Incluyeron en su ultimo disefio un arco y
pared frontal de aluminio 6082-T6 de perfil tubular rectangular de 30 mm y 3 mm de espesor.

Figura 1.7 Monocasco de aluminio del prototipo CR10 del equipo Cardiff Racing [Cardiff Racing Facebook, 2013]
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Para hacer la carroceria, algunos equipos utilizan paneles de aluminio, pero este no tiene
funciones estructurales. También es utilizada para hacer componentes del vehiculo, como pedales,
mazas o soportes. El reglamento exige que haya una pared cortafuegos que separe al piloto de
todos los sistemas de suministro de combustible, enfriamiento, alto voltaje y del motor. En la
mayoria de los casos esta pared se hace con aluminio.

Materiales compuestos

Los compuestos reforzados con fibras ofrecen muchas ventajas a la industria automotriz. Gracias a
su baja densidad, se ha disminuido su peso. Las fibras se pueden orientar en la direccidn de los
esfuerzos principales, optimizando el material utilizado. Las empresas de automovilismo de
carreras utilizan en gran medida los materiales compuestos, principalmente en el monocasco de
los vehiculos. La alta relacién de resistencia y bajo peso es el motivo por el que su uso se ha hecho
muy importante. Los materiales de refuerzo mas comunes son la fibra de carbono, Kevlar y vidrio.

Un material compuesto es un material constituido por dos o0 mas elementos que han sido unidos
para crear un nuevo material con propiedades diferentes a los que lo conforman por separado.
Este nuevo material debe contar con una proporcién minima de 5% de uno de sus componentes
[Savage, 2008] y su obtencidon debe ser deliberada al mezclar los constituyentes. Este material se
forma a partir de dos o mas fases quimicamente diferentes, se le lama matriz a la fase continua y
generalmente se le afiaden constituyentes para formar el compuesto y mejorar sus propiedades.
Las matrices pueden ser de materiales cerdmicos, metalicos o poliméricos. La segunda fase es el
refuerzo, el cual mejora las propiedades de la matriz y en la mayoria de los casos el refuerzo es
mas duro, resistente y rigido que la matriz.

Los compuestos reforzados con fibras presentan mejores propiedades especificas, esto permite
producir componentes con menor peso. Como estos materiales son anisdtropos, su orientacion
debe tomarse en cuenta cuando se va a disefiar la pieza. Las propiedades de los compuestos solo
pueden aprovecharse en ciertos casos de carga, como por ejemplo a tensidn.

Tabla 1.2 Comparacidn de propiedades mecanicas de materiales metdlicos y materiales compuestos [CES EduPack, 2013]

. Esfuerzo Madulo de Esfuerzo Médulo
. Densidad, p L . . g -
Material (g/cms) ultimo, o elasticidad, E especifico especifico
(MPa) (GPa) (o/p) (E/p)
Acero 4130 7.8-79 652 -720 198 -206 83-91 25-26
Aluminio 6082-T6 2.67-2.73 280 - 340 70-74 104 - 124 26-27
Titanio Ti-6Al-4V 4.41 -4.45 862 - 1200 110-119 195 - 270 24 -26
Fibra devidriocon | ) o5 4 o7 138-241 15-28 79-122 8.57 14
matriz epoxica
Kevlar 149 1.46-1.48 3200 - 3600 170-190 2191 - 2432 116 -128
Fibra de carbono | ) ¢4 g5 | 2400-2410 370 -390 1300 - 1302 205 - 210
de alto mdédulo
Fibra de carbono
de ultra alto 2.05-2.16 2300 - 2400 690 - 830 1111-1121 336 -384
maodulo




La matriz es el componente que envuelve y mantiene unidas las fibras, ademas, le da al
compuesto resistencia a la compresidn y a cortante para evitar que haya desplazamiento entre las
fibras (Figura 1.8) y transmite las cargas a estas. Solidifica a través de un proceso quimico,
volviéndose rigida y aportandole rigidez al tejido flexible embebido en ella. El refuerzo en el
compuesto provee de resistencia a tensién y un poco de resistencia a cortante. Antes de ser
impregnado con la matriz, el refuerzo parece una tela con las fibras visibles y con la flexibilidad de
una tela comun que le permite tomar la forma de la superficie de algiin molde.

Refuerzo
(Fibras tejidas)

Matriz
(Polimero)

Compuesto
Figura 1.8 Partes de un compuesto [J. Wanberg, 2009]

Para formar un compuesto, el refuerzo y la matriz se unen en un proceso llamado laminado, en el
cual se impregna al refuerzo con una resina, la cual se rocia, se presiona, se inyecta o se le aplica
vacio para infundirla entre las fibras. Los métodos de laminado se dividen en dos categorias:
laminado seco o laminado humedo.

En el laminado himedo el fabricante del compuesto debe manipular la fibra impregnada con Ila
resina para colocarla en el molde, mientras que en el laminado seco se coloca en el molde el
refuerzo seco y después se le agrega la resina liquida. Este ultimo método de laminacidn requiere
el uso de equipo especializado y habilidad para generar un compuesto de buena calidad.

Para que la pieza tenga la rigidez adecuada, es necesario agregar mas de una capa de refuerzo.
Para esto se agregan al molde varias capas de refuerzo impregnado con la resina para crear un
laminado. Las nuevas capas se adhieren a las anteriores mientras la resina cura, formando una
estructura compuesta Unica. El beneficio que se obtiene al laminar varias capas es que se pueden
colocar las fibras en cualquier direccién con el objetivo de aumentar la resistencia en una direccién
del compuesto (Figura 1.9).

Rigido

Flexible

Direccion de
las fibras

Figura 1.9 Diferencia en las propiedades del compuesto dependiendo de la direccion de las fibras [Wanberg,
2009]



Cuando las fibras de los compuestos se orientan en una sola direccidén, es muy resistente a lo largo
de las fibras, pero es flexible en direccién perpendicular a éstas, por lo tanto puede doblarse
facilmente o inclusive fracturarse. Por esta razén, se deben colocar las fibras en diferentes
direcciones para controlar la resistencia en éstas de acuerdo al disefio o se pueden usar refuerzos
gue estén tejidos en varias direcciones (Figura 1.10).

taa mreccié"‘ de referenua'

a0° ~.

Capa
a45°

Capa
a90°

Figura 1.10 Capas en diferentes direcciones [Wanberg, 2009]

Se les ha asignado muchos nombres a los compuestos para diferenciarlos de otros materiales, el
mas utilizado es: plasticos reforzados con fibras. De este nombre se derivan otros en donde se
especifica el tipo de fibra que lo compone, como:

e Plasticos reforzados con fibra de vidrio.
e Plasticos reforzados con fibra de aramida.
e Plasticos reforzados con fibra de carbono.

La fibra de vidrio (Figura 1.11) es la mas comun y asequible de los plasticos reforzados, empleada
en la fabricacidn de embarcaciones, particularmente en los cascos. También ha tenido importancia
en la industria automotriz, de transporte e inclusive en la aeroespacial para fabricar estructuras. La
fibra de vidrio esta disponible en diferentes grados, los mas comunes son el vidrio de clase E y
clase S. La clase E es econdmica, aislante térmico y de aplicaciones en arquitectura, marina y
automotriz. La clase S es una fibra de alto desempefio con mayor resistencia que la de clase E y es
utilizada en la industria aeroespacial, ingenieril y de carreras. Es susceptible a la humedad y a los
ataques quimicos, puede estirarse mas que la fibra de carbono antes de romperse, es rigida y
resistente a traccién y compresion, pero es débil a cortante.

Tabla 1.3 Comparacién de diferentes clases de fibra de vidrio [CES EduPack 2013]
Propiedad Clase E Clase S
Mddulo de Young (GPa) 72 -85 86-93
Esfuerzo de cedencia (MPa) | 1800 - 1850 | 3750 - 4090
Esfuerzo ultimo (MPa) 1950 - 2050 | 4700 - 4800
Densidad (g/cm’) 255-2.6 | 2.49-25

Figura 1.11 Fibra de vidrio en diferentes presentaciones [Ojeda, 2011]



Las fibras de aramida (Figura 1.12) son muy ligeras, resistentes, resistentes a la abrasién, al calory
son no conductoras. Estas propiedades lo hacen util en piezas que estaran sometidas a ambientes
dificiles o donde la seguridad es importante. El nombre comercial que le asigna DuPont es Kevlar y
existen tres grados de fibras: Kevlar para refuerzo en productos de goma, Kevlar-29 para uso
general industrial y blindajes y Kevlar-49 para aplicaciones de alto desempeio y transporte. La
aramida tiene alta resistencia especifica a traccion, alto mdédulo de elasticidad y baja elongaciéon a

la rotura, gran tenacidad, alta resistencia al impacto y es capaz de absorber mucha energia.
Tabla 1.4 Comparacién de diferentes clases de Kevlar [CES EduPack, 2013]

Propiedad Kevlar 29 Kevlar 49 Kevlar 149

Modulo de Young (GPa) 62 - 80 117 -130 170-190
Esfuerzo de cedencia (MPa) | 2500 - 3000 | 2250-2750 | 2500 — 3000
Esfuerzo ultimo (MPa) 2900 - 3600 | 2500 - 3000 | 3200 - 3600
Densidad (g/cms) 1.43-1.45 1.44-1.45 1.46-1.48

Tiene cualidades que dificultan su uso ya que es dificil de cortar y las orillas tienden a deshebrarse
y desprenderse en lugar de cortarse de forma. Una solucién a este problema es usar corte con
chorro de agua con abrasivos o con herramienta especializada para cortarlo uniformemente.
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Fibras de aramida [Rodriguez, 2014]

Figura 1.12

La fibra de carbono (Figura 1.13) es un refuerzo muy solicitado debido a su bajo peso, alta
resistencia y rigidez. Ha sido utilizado en la industria aeroespacial por décadas, pero en afos
recientes incursiond a los productos automotrices, de carreras, industriales y de recreacion. Es
mas caro que las otras fibras, pero esta diferencia de precio se justifica cuando se necesita mejorar
el desempeno. Ademas de sus propiedades mecanicas, la fibra de carbono tiene cualidades
estéticas y de facilidad de trabajo que lo ponen en ventaja frente a los otros refuerzos, ya que
colocar las capas en los moldes es mas sencillo que la fibra de vidrio del mismo peso y puede
cortarse y lijar con mas facilidad y limpieza que las otras fibras. La fibra de carbono de grado
comercial y aeroespacial esta disponible con diferentes rangos de resistencia.

Figura 1.13 Fibra de carbono [Zhongao, 2015]

Una forma de clasificar las telas es por la cantidad de miles de filamentos que hay en cada haz de
fibra, una tela de 1K tendria 1000 filamentos en cada haz de fibra, mientras que una de 3K tendria
3000 filamentos. Las cuentas mds comunes son 3K, 6K y 24K, las telas 3K se utilizan en laminados
comunes, las 6K para fortalecer laminados y las de 12K y 24K para crear herramientas como
moldes. También se especifica, de acuerdo al peso por unidad de area o por las propiedades de la
fibra.



Tabla 1.5 Comparacién de diferentes grados de fibra de carbono [CES EduPack 2013]

Propiedad Alto modulo | Muy alto modulo | Ultra alto modulo | Alta resistencia
Modulo de Young (GPa) 370-390 530 -580 690 — 830 225 - 245
Esfuerzo de cedencia (MPa) | 1910-2110 1830 - 1850 1830 - 1840 3750 - 4000
Esfuerzo ultimo (MPa) 2400 - 2410 2060 — 2070 2300 - 2400 4500 - 4800
Densidad (g/cm®) 1.8-1.85 1.9-1.94 2.05-2.16 1.8-1.84

Los plasticos reforzados con fibra de carbono son cinco veces mas resistentes que el acero 1020
para partes estructurales y cinco veces mas ligero, es siete veces mas resistente que el aluminio
6061 y 1.5 veces mas ligero. Ademas, tiene propiedades superiores de fatiga que los metales, se
convierte en uno de los materiales mas resistentes al deterioro, si se utiliza la resina apropiada
como matriz y no sufren ablandamiento al someterse a altas temperaturas. Su resistencia a la
fatiga lo pone en ventaja frente a otros refuerzos, ya que, a diferencia de la fibra de vidrio o
aramida, las de carbono se recuperan elasticamente después de aplicarle carga.

Los filamentos de carbono son cilindros de aproximadamente 7um, formados de cintas cristalinas
de dtomos de carbono, las cuales se entrelazan y son casi paralelas al eje del cilindro (Figura 1.14).
El mddulo de la fibra se determina por el largo y rectitud de las cintas y el enlace covalente de los
atomos le aportan resistencia y rigidez. Los enlaces de van de Waals hacen que tenga poca
resistencia a cortante pero permite que sea conductor térmico y eléctrico. El ancho, largo y
cantidad de listones determina las propiedades térmicas y eléctricas asi también como a su
maédulo. Con deformacién plastica y tratamientos térmicos se puede mejorar la orientacion de la
microestructura, incrementando el mddulo, densidad y la conductividad térmica y eléctrica. Lo
gue diferencia las categorias de las fibras es el tratamiento térmico y la tensidon a la que son
sometidas durante su fabricacion.

i

A Y

Figura 1.14 Filamentos formados por cintas cristalinas de carbono [Alberi, 2004]

Los refuerzos tejidos estan formados por filamentos que se acomodan en manojos y finalmente se
tejen usando equipo de tejido industrial. Se designan en términos del grosor de la tela, por su peso
por unidad de drea, y por el nimero de urdimbres y tramas por pulgada (Figura 1.15). Las
urdimbres son los hilos que van a lo largo de la tela y las tramas van en direccién del ancho de la
tela.

rdimbre
Figura 1.15 Sentido de la urdimbre y de la trama en una tela [Wanberg, 2009].
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Los patrones de tejido en un refuerzo afectaran su resistencia direccional, que tan facil pueda
mojarse con la resina y cuanta pueda contener, la calidad de la superficie del compuesto vy la
facilidad para adaptarse a la superficie del molde. Los tipos de tejido mas comunes son:

e Tafetan.- Este tipo de tejido mas comun para los refuerzos, se logra alternando las tramas
y urdimbres (Figura 1.16). Gracias a esto el tejido es muy estable, la resina se impregna
facilmente y al ser simétrico por ambos lados, permite distribuir los esfuerzos
uniformemente en sus fibras. Como desventaja genera superficies desiguales y le es dificil
tomar las formas complejas del molde ya que a las fibras se les dificulta deslizarse entre
ellas. Las ondulaciones de las fibras generan patrones de poros en la superficie del
laminado, haciendo que no puedan tener contacto con el molde, este efecto aumenta en
telas con hebras mas gruesas.

AjR]

Figura 1.16 Tafetan [Wanberg, 2009]

e Sarga.- Gracias a que tienen la mejor combinacion entre resistencia y facilidad de
adaptarse al molde, son mas utilizadas en aplicaciones donde se requiera gran desempeiio
y hacer formas complejas. Ademds, producen un acabado estético agradable,
especialmente con la fibra de carbono. La configuracion mas comun es 2x2 en donde las
urdimbres pasan por arriba y por debajo de dos tramas (Figura 1.17).

Figura 1.17  Sarga [Wanberg, 2009]

e Raso.- Puede adaptarse muy bien a la superficie del molde pero tiene muy poca
estabilidad, debido a que su patrén es muy facil que se deshaga cuando se lamina a mano
(Figura 1.18).

Figura 1.18 Raso [Wanberg, 2009]
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e Esterilla.- Son muy similares al tafetdn solo que se alternan dos tramas y dos urdimbres
(Figura 1.19). Forman una superficie mds uniforme que otros patrones, pero son
propensos a deshilarse.

Figura 1.19 Esterilla [Wanberg, 2009]

Seleccionar una combinacion de matriz y refuerzo es importante en el proceso de fabricacién ya
qgue sus propiedades afectan al desempefio del compuesto. La aplicacion final de la pieza debe
considerarse para evitar que la pieza falle una vez que ha sido puesta en funcionamiento o realizar
gastos excesivos e injustificados en material, por ejemplo, si se une una fibra de alta resistencia
con una matriz de baja resistencia, se obtendrd un compuesto que no cumplirda con las
especificaciones deseadas. Asi como sucede con las cadenas, las cuales son tan resistentes como
su eslabon mas débil, no tiene sentido combinar fibras resistentes con una matriz de baja
resistencia.

En la figura 1.20 se presentan modos de falla de las fibras y de la matriz. Debido a que la matrizy
la fibra no se unieron apropiadamente o no son compatibles, éstas se separan (1); cuando la
matriz es mas resistente que el refuerzo, este falla primero (2) o en el caso inverso falla primero la
matriz (3); se generan grietas en la matriz que al abrirse dejan expuesto el refuerzo (4); cuando no
hay una buena unidn, el refuerzo se desliza entre la matriz quedando expuesto (5).

Figura 1.20 Modos de falla de los materiales compuestos [Ziadoon, 2016]

Las resinas termoestables son las mds comunes por su facilidad de uso, con la adicion de un
catalizador, la resina liquida se endurece en una reaccién quimica irreversible. Esta reaccion
guimica es conocida como reticulacion, une los extremos de las moléculas de los polimeros para
crear una sola molécula con mayor resistencia y rigidez. Las mds comunes son las resinas
poliméricas, epdxicas, viniléster y otras menos comunes como las fendlicas y poliamidas. Un
efecto secundario de la reticulacion es la liberacién de calor, ya que es una reaccién exotérmica y
el calor despedido depende de la rapidez de curado de la resina. Las resinas se degradan
naturalmente con la luz ultravioleta, rompiendo los enlaces quimicos de las moléculas, con lo que
se disminuye su resistencia y reduciéndolo a polvo. A algunas resinas se les afiaden inhibidores de
luz ultravioleta o se pueden proteger con pintura o peliculas protectoras.

Los adhesivos y las resinas actuan de forma similar en los compuestos ya que ambas trabajan bien
a cortante, resistiendo el deslizamiento entre las fibras y capas del laminado (Figura 1.21). Sin
embargo, no son efectivas cuando se trata de desprender las capas del laminado, tirando de las
capas en direcciones contrarias (Figura 1.22).
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Capas de laminado

Adhesivo a cortante
(Mejor funcionamiento)

Figura1.21  Aplicacién de fuerza en direccion paralela a las capas [Wanberg, 2009]

Capas de
laminado

Adhesivo desprendiéndose
(Mal funcionamiento)
Figura 1.22 Desprendimiento de capas del laminado [Wanberg, 2009]

Las resinas termoestables mas comunes son:

e Resinas poliéster.- Es la mas comun debido a que su tiempo de curado es ajustable y a su
bajo costo. Se emplea comunmente en la fabricacidn de cascos de embarcaciones vy
bafieras. Es resistente a la luz ultravioleta y tiene poca resistencia a comparacién con otras
resinas debido a que se encoge durante el curado, generando esfuerzos que reducen su
resistencia final. Por este motivo no se combina con refuerzos de alto desempefio como
fibra de carbono; tampoco es recomendable usarla con fibras de aramida ya que su unidn
es dificil.

e Resina viniléster.- Se prefiere su uso por sobre las resinas poliéster por su mejor
desempeno, buena resistencia quimica, facilidad de uso, resistencia a la fatiga, altas
temperaturas y exteriores. Se utiliza en cascos de embarcaciones de alto desempefio y
tanques de almacenamiento de quimicos. Para obtener las mejores propiedades, es
necesario aplicar un tratamiento térmico después del curado. Desafortunadamente
también se encogen durante el curado y emiten un olor desagradable como las resinas
poliéster.

e Resina epoxi.- Esta resina se utiliza cuando se necesita mayor resistencia, durabilidad y
resistencia quimica a pesar de su mayor costo respecto a las dos anteriores. Pueden
usarse con cualquier tipo de refuerzos pero se prefieren con tejidos de alto desempefio,
buscando mejorar las propiedades del compuesto. Las propiedades de la resina dependen
de su férmula quimica y se pueden aumentar tratdndola térmicamente después del
curado. Su inconveniente es que se degrada con la luz ultravioleta y es necesario
protegerlo con peliculas o pintura.

A continuacién, se explicaran las técnicas de fabricacion mas sencillas de los materiales
compuestos, debido a que no requieren una inversion considerable en herramientas o
instalaciones.
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Laminacidén manual.- Es el método mas sencillo para fabricar materiales compuestos. En
un molde abierto acondicionado con una pelicula antiadherente, se coloca el refuerzo y
con una brocha o un rodillo se esparce la resina mezclada con el catalizador,
comprimiendo las laminas e impregnandolas con la resina (Figura 1.23). Debido a que la
presidn aplicada al laminado es muy baja, el trabajo final es propenso a tener muchos
defectos, como arrugas en la superficie, burbujas de aire, poros y picaduras, cuarteado y
grietas, mala adherencia al molde o a las [|dminas contiguas, afloramiento de fibras o zonas
en las que no se mezcle la resina con el refuerzo, ademads, solo se puede obtener una sola
cara lisa, correspondiente al lado del molde. Algunos de estos defectos se pueden reparar
con un proceso posterior, cortando, lijando o dandole un acabado superficial final con
resinas pigmentadas, llamadas gelcoat. Es un método de fabricacién con costos bajos y
que permite hacer piezas grandes y complejas, incluso permite el uso de una amplia gama
de materiales y de hacer injertos y refuerzos estructurales de manera sencilla.

Gelcoat

/

Refuerzo

Rodillo
\ Resina

Figura 1.23 Laminacién manual con rodillo [DTMrack.com, 2010]

Moldeo con bolsa de vacio.- Este es un proceso complementario al anterior, después de
colocar el refuerzo y la resina en el molde, a este se le colocan capas de material
absorbente, para separar las capas extra y una capa que ayuda a que la resina se
distribuya mejor. Todo esto se cubre con una bolsa especial para el proceso y se pega al
molde con una cinta adherente, aislando el interior de la bolsa de su alrededor.
Posteriormente con una bomba se genera vacio dentro de la bolsa, el cual extrae el aire y
la resina excedente. La presidon atmosférica actuando sobre el compuesto, presiona el
laminado contra el molde, disminuyendo las imperfecciones (Figura 1.24). Este proceso no
es exclusivo para piezas planas y se logra distribuir la resina de forma mas uniforme. El
proceso y el material extra hace que los costos se incrementen, ademas se necesita que
los operadores tengan experiencia en el proceso para obtener la mayor cantidad de vacio
y que se haga en el menor tiempo posible para que la resina no comience a curar antes de
lograr el vacio.

Trampa b2 Bomba
’:/1—%@ vacio
) Material
Pelicula absorbente Vacio Laminado
Tejido desmoldable Gelcoat Bk
desprendible
—
Cintade
Molde sellado

Superficie de trabajo

Figura 1.24 Moldeo con bolsa de vacio [McCrary, 1999]
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» Proceso de infusidn de resina.- Este proceso es similar al anterior, solo que en éste se
coloca el refuerzo seco y mangueras perforadas. Una de ellas generara el vacio dentro de
la bolsa y la otra conducira la resina hacia el refuerzo. Al tener aislada la bolsa, se genera el
vacio y una vez que se tiene se conecta una de las mangueras al depdsito donde se tenga
la resina. La presidon atmosférica empujara la resina los espacios vacios entre el refuerzo
hacia la fuente del vacio (Figura 1.25).

En lugar de colocar excesos de resina y después extraerlos o de usar fibras
preimpregnadas que son mas costosas, este proceso permite que entre solo la cantidad
necesaria de resina al refuerzo. La ubicaciéon de las salidas de resina y de vacio, la
permeabilidad del refuerzo y la viscosidad de la resina determinaran que tan rapido se
impregna el laminado. El proceso puede hacerse mas rdpido colocando una tela especial
que provee de espacio para que la resina fluya mejor.

Como ventajas frente a los otros procesos, se disminuyen los costos ya que se usan menos
herramientas, se pueden hacer piezas grandes, el proceso es replicable, teniendo calidad y
propiedades similares en piezas hechas en lotes. Es un proceso relativamente complejo y
los operadores deben tener experiencia. Para que la resina fluya bien debe tener baja
viscosidad, lo cual afecta sus propiedades mecanicas. Hay la probabilidad de que haya
zonas en las que no se impregne el refuerzo.

w— - \/acio

Bolsa
Medio de
dispersion de
resina

— Cintade
sellado

Resina 1
Resina seca

Figura 1.25 Proceso de infusién de resina [DTMrack.com, 2010]
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Capitulo 2. Reglamento de la competencia

A continuacion, se presentara un resumen de las reglas pertinentes al disefio, las cuales estdn en
el reglamento para las competencias del afio 2017. El hecho de leerlo no exenta la necesidad de
estudiar el reglamento oficial de la competencia y los documentos que sean relativos a ella. Se
recomienda revisar la regla a la que se haga referencia en el resumen. Ante alguna discrepancia
entre este documento y el reglamento, se debe obedecer lo que determine el reglamento.

2.1 Geometriay diseifio del monocasco

Previo a presentar las reglas que competen al disefio de un monocasco, se presentaran las
estructuras que componen a un chasis de referencia, para que el lector las conozca e identifique
las reglas que las afectan, ya que a lo largo de todo el capitulo se hara referencia a éstas. Un chasis
de referencia o “baseline” estd compuesto de tubos con el material y las dimensiones minimas
especificadas en la regla T3.4, la cual se explicard en el siguiente subcapitulo. Se utilizara como
muestra el chasis del prototipo UM-567 (Figura 2.1) que compitié en Lincoln, Nebraska en junio de
2016.

Figura 2.1  Chasis del prototipo UM-567

En diferentes colores se muestran las estructuras que componen al chasis, las cuales se explicaran
a continuacion:

> Arco principal (“Main Hoop”): Este elemento en color azul claro sirve para dar proteccion
al piloto en caso de una volcadura. Se ubica a los costados o detras del torso del piloto.
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» Arco frontal (“Front Hoop”): El elemento en color azul se ubica sobre las piernas del piloto
y cerca del volante. Junto con el arco principal forma una envolvente y ambos son
denominados arcos antivuelco.

» Refuerzos de los arcos antivuelco (“Roll Hoop Bracing Supports”): Los elementos en
amarillo unidos a cada arco, tienen la funcién de apoyarlos. Junto con sus soportes (color
rojo y rosa) conectan la parte inferior de los refuerzos con sus arcos correspondientes.

» Pared frontal (“Front Bulkhead”): Esta estructura en color naranja, protege los pies del
piloto y define el plano delantero del chasis. Todo elemento que no deba comprimirse
debera estar detras de éste, por ejemplo baterias o cilindros maestros.

> Soportes de la pared frontal (“Front Bulkhead Support”): En color rosa, la estructura esta
formada por tres elementos de cada lado, un elemento superior, uno inferior y un
diagonal que triangula estos ultimos dos.

> Estructura lateral (“Side Impact Structure”): La estructura en color verde y compuesta por
tres elementos de cada lado, tienen la funcién de proteger al piloto en caso de un impacto
lateral. El elemento superior debe conectar ambos arcos antivuelco y todo el elemento
debe estar entre 300 mm y 350 mm del suelo [Formula SAE Rules 2017]. El elemento
inferior conectara las bases de ambos arcos y finalmente el elemento diagonal triangulara
ambos miembros.

> Barra para montaje del cinturén de los hombros (“Shoulder Harness Mounting Bar”): En
el tubo de color morado, se montaradn los puntos de fijacion para el cinturén de los
hombros y deberd ir detrds del piloto. Desde los hombros del piloto hasta el punto de
anclaje, el cinturén debera estar a 10° por arriba o a 20° por debajo de la horizontal
[Formula SAE Rules 2017].

> Estructura del chasis: Los elementos en color gris no forman parte de la estructura
principal del chasis, pero tienen la funcién de reforzar la estructura y brindar soporte a
sistemas del vehiculo, como la suspension o el motor.

De acuerdo al reglamento de la competencia para el afio 2017, el vehiculo debe ser un monoplaza
con la cabina del piloto abierta y las llantas descubiertas (vehiculo estilo Formula). La distancia
minima entre ejes es de minimo 60 pulgadas y el ancho de via minimo debe ser hasta un 25% mas
corto que el ancho de via mayor. El vehiculo debe tener dos arcos antivuelco con refuerzos, una
pared frontal con sistema de soporte, un atenuador de impactos y una estructura de impactos
laterales [Formula SAE Rules 2017].

La regla T3.10 especifica que cuando el piloto este sentado y usando el sistema de retencidn, el
casco de un hombre del percentil 95 y de todos los pilotos debe de estar minimo a 2 pulgadas de
distancia de la envolvente delimitada por una linea recta desde la superficie superior del arco
principal a la del frontal (Figura 2.2a). Si el arco principal tiene soportes extendidos hacia atras, la
distancia minima entre el casco del piloto y la envolvente definida por una linea recta trazada
desde la superficie superior del arco principal hasta la parte inferior del refuerzo de este (figura
2.2b), serd de 50 milimetros [Formula SAE Rules 2017]. El casco del piloto no debe pasar la
superficie trasera del arco principal en caso de que sus soportes se extiendan hacia adelante
(figura 2.2c).
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50 mm (2 pulg.) minimo

para todos los pilotos y \ 50 mm (2 pulg.) minimo
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usen soportes
frontales del arco
principal, el casco
no debe rebasar
estalinea

/ |

c |
Figura 2.2 Separacion minima entre el casco del piloto y las envolventes [Formula SAE Rules 2017]

La regla Al1.2.2 especifica que el vehiculo debe adaptarse a pilotos cuya estatura varie entre el 5
percentil femenino y el 95 percentil masculino [Formula SAE Rules 2017]. En la pagina
fsaeonline.com, se encuentra un documento de apoyo para los equipos, el cual contiene una tabla
(Tabla 2.1) con las medidas minimas y maximas especificadas por la regla. De acuerdo con el
documento, la informacién estd basada en individuos de América del Norte, a su vez se tiene
informacién del Reino Unido que indica que los sujetos son ligeramente mds bajos en altura
estando de pie y sentados. Por lo tanto se considera que la informacién es representativa para
Norte América (Estados Unidos y Canadd), Europa Occidental, Australia y Nueva Zelanda
[Anthropometric Reference Data, Formula SAE 2017].

Tabla 2.1 Dimensiones basicas desde el 5 percentil femenino hasta el 95 percentil masculino [Anthropometric Reference
Data, Formula SAE, 2017]

' B Medidas
Dlme;smn Dimension 95 percentil masculino | 5 percentil femenino
Métrico Inglés Métrico Inglés

Peso 102 kg [ 22491 Ib 49 kg |108.05 Ib

1 Estatura 186.5 cm| 73.43 in|151.5 cm| 59.65 in

Altura de la pelvis 100 cm| 39.37 in 74 cm| 29.13 in

Altura de la cabeza al asiento 97 c¢cm| 38.19 in| 79.5 cm| 31.30 in

10 Alto del hombro al asiento 64.5 cm| 2539 in| 50.5 cm| 19.88 in

17 Ancho de hombro a hombro 50.5 cm| 19.88 in| 37.5 cm| 14.76 in

19 Ancho de cadera 40.5 cm| 1594 in 31 cm| 12.20 in

55 Alcance maximo del F)razo horizontalmente 715 em| 2815 inl 555 em| 21.85 in
con o sin agarre

30 Largo del pie 28.5 cm| 11.22 in 22 cm 8.66 in

31 Ancho del pie 11 cm 4.33 in 8.5 cm 3.35 in
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Figura 2.3 Referencias antropométricas [Anthropometric Reference Data, Formula SAE, 2017]

y

Figura 2.4 Referencias antropométricas [Twinner, 2016]

A continuacidn se muestra la plantilla del 95 percentil masculino con circulos que representan la
cadera, hombros y zona cervical, cabeza con el casco, y lineas que los unen. Es importante que
este requerimiento sea cumplido, ya que de lo contrario el auto no aprobara la inspeccién técnica
y no podra participar en las pruebas dinamicas.

Apoyacabezas Dimensiones en mm
|
X' 15
! Cara frontal
Respaldo del del pedal
asiento

~

Parte inferior
del asiento Figura2.3

Figura 2.5 Representacion del 95 percentil masculino [Formula SAE Rules 2017]

Para asegurar que la abertura del monocasco sea de facil acceso, se utilizara la plantilla mostrada
en la figura 2.6, la cual se introducira durante la inspeccion técnica de forma horizontal, paralela al
piso e insertada verticalmente desde una altura superior a cualquier estructura primaria o pieza de
carroceria entre los arcos antivuelco hasta que esté por debajo del miembro superior de la
estructura lateral o a 350 mm sobre el suelo en el caso de vehiculos con monocasco [Formula SAE
Rules 2017]. Se permite la traslacién de la plantilla hacia adelante o atrds mientras se inserta en el
habitaculo.
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Figura 2.6 Plantilla para la entrada del habitaculo [Formula SAE Rules 2017]

1.

Esta permitido retirar el volante, la columna de direccién, asiento y almohadillas. Si se usa un
mecanismo para cambio de velocidades podra removerse solo si estd integrado al volante y se
retira con este. No se permite retirar o mover el cortafuegos. Dicho cortafuegos o “firewall” es una
superficie impermeable, rigida y resistente al fuego que separa la cabina del piloto de
componentes para suministro de combustible, aceite de motor y sistemas de refrigeracion.

La plantilla mostrada en la figura 2.7, se introducira horizontalmente, mientras se sostiene
verticalmente, a través del habitaculo hasta llegar a 100mm del pedal mas alejado [Formula SAE
Rules 2017]. Si los pedales son ajustables, se colocaran los mds al frente posible. Solo se permite
retirar el volante y almohadillas que se remuevan facilmente sin necesidad de herramientas con el
piloto sentado. Tampoco se permite retirar el asiento y los cables, mangueras, tubos y demas
objetos dentro del habitaculo no pueden entorpecer el paso de la plantilla.

50 mm
— ‘4;
l R 50 mm
7 / l Arriba \ t
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— —

«
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ww s

Wi 0SE
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Figura 2.7 Plantilla para el interior del habitaculo [Formula SAE Rules 2017]
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2.2 Materiales y sujeciones

A continuacion, se presentaran los requisitos especificados en el reglamento para los métodos de
sujecidn permitidos, para garantizar un ensamble confiable de las estructuras del monocasco y el
uso de materiales alternativos a un acero con minimo 0.1% de carbono, ya que en este trabajo se
propone el uso de un material diferente, el cual tiene que igualar o superar las propiedades de
dicho acero.

La regla T3.8 dice que, para el uso de cualquier compuesto u otro material, el equipo debe
presentar documentacién del tipo de material (Recibo de compra, carta de donacion, etc.),
entregar detalles del patrén de laminado asi también como de la matriz utilizada, realizar cdlculos
gue demuestren la equivalencia de la estructura compuesta contra alguna geometria similar hecha
de los requerimientos minimos de material utilizado descrito en la regla T3.4. Esta regla describe
los requisitos minimos del material utilizado en la estructura primaria, el cual es acero con 0.1%
minimo de carbono y dependiendo de la aplicacidon, tendrd dimensiones minimas. Esta
informacidn se encuentra en la tabla 2.2. El uso de los materiales compuestos no estd permitido
en los arcos antivuelco [Formula SAE Rules 2017].

Tabla 2.2 Dimensiones minimas para los elementos de la estructura principal [Formula SAE Rules 2017]

Dimensiones exteriores X espesor de
pared

Objeto o aplicacién

Arco principal y frontal, barra de montaje del | Redondo 1 pulg. (25.4 mm) X 0.095 pulg
cinturdn de seguridad de los hombros. (2.4 mm) o redondo 25 mm X 2.5 mm

Redondo 1 pulg. (25.4 mm) X 0.065 pulg
(1.65 mm) o redondo 25 mm X 1.75 mm o
redondo 25.4 mm X 1.6 mm o cuadrado 1
pulg X 1 pulg X 0.047 pulg o cuadrado 25

mm X 25 mm X 1.2 mm

Estructura de impacto lateral, pared frontal,
sujecion de los arcos antivuelco. Sujecion del
cinturdn de seguridad (exceptuando los
especificados arriba)

Soporte de la pared frontal, soportes de la
sujecién del arco principal, soportes de la
barra de montaje del cinturdn de seguridad
de los hombros.

Redondo 1 pulg. (25.4 mm) X 0.047 pulg
(1.2 mm) o redondo 25 mm X 1.5 mm o
redondo 26 mm X 1.2 mm

El equipo debe dar datos de pruebas de las uniones usadas en el chasis, las cuales incluyen
pruebas de resistencia estdtica en configuraciones representativas de las usadas en todo el chasis
y se debe evaluar la habilidad de las uniones para soportar cargas ciclicas.

Para utilizar algun material compuesto, se deben hacer calculos que demuestren que el material a
utilizar es equivalente a un acero con el minimo de carbono requerido. Estos cdlculos deben
incluirse en un documento llamado “Structural Equivalency Spreadsheet” (SES). La informacion
contenida en este documento debe ser suficiente para demostrar que el disefio es semejante a un
chasis tubular soldado en términos de disipacion de energia, esfuerzo de cedencia y ultimo a
flexion, pandeo y traccion. El documento debe contener el tipo de material, de resina, orientacion
de fibras, numero de capas, material de la matriz y técnica de laminado. También se deben incluir
imagenes e informacidn sobre las pruebas de flexion en tres puntos y de esfuerzo cortante y dicha
informacidn deberd utilizarse para cualquier calculo de rigidez o resistencia. Estos requisitos
aplican para monocascos que utilicen compuestos o metales.
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La “Structural Equivalency Spreadsheet” es un documento de Excel utilizado para hacer mas fécil el
proceso de corroborar una equivalencia estructural. Los equipos que utilicen un monocasco o un
chasis de referencia con o sin materiales alternativos o tamafios de tubos diferentes a los
determinados por la regla T3.4.

La regla T3.39 dice que, en cualquier direccidn, cada punto de unién entre el monocasco y
cualquier estructura primaria sera capaz de soportar una carga de 30 kN. Los laminados, soportes,
placas de apoyo e insertos tendran la suficiente rigidez, drea a cortante, drea de soporte, area de
soldadura y resistencia para soportar 30 kN de carga en cualquier direccidon [Formula SAE Rules
2017].

Las pruebas para comprobar que los soportes tienen la rigidez apropiada, deberdn reportarse en el
SES, ya sean cdlculos a mano o por andlisis por elementos finitos con apoyo de calculos a mano.
Los analisis por elementos finitos por si solos no estan permitidos. Cada punto de fijacién requiere
minimo dos tornillos de 8 mm grado 8.8 y placas de soporte con espesor minimo de 2mm. Se
permite el uso de placas con materiales alternativos si se comprueba su equivalencia. Como una
alternativa, para los arcos antivuelco y sus soportes, se permite el uso de un tornillo de 10 mm de
grado 8.8 en el centro del tubo, como se muestra en la figura 2.8. Se permite el uso de nucleos no
comprimibles [Formula SAE Rules 2017].

Figura 2.8 Ejemplo de fijacion mecanica alternativa para los arcos antivuelco [Formula SAE Rules 2017]

La regla T3.40 dice que las fijaciones al monocasco para el cinturén de seguridad de los hombros y
del regazo soportaran una carga de 13 kN antes de la falla. Los puntos para el cinturén entre las
piernas soportaran 6.5 kN antes de la falla. Si el cinturdn del regazo y el de entre las piernas estan
sujetados al mismo punto, este soportara 19.5 kN antes de fallar [Formula SAE Rules 2017].

La resistencia de los puntos de anclaje de los cinturones se probara por medio de pruebas fisicas,
en donde la carga se aplicard a una estructura de fijacién representativa con los patrones de
laminado y soportes. Las cargas se aplicaran en direccion normal a la pieza de prueba y los bordes
de los mecanismos que soportan la muestra, estaran a 125 mm del punto de aplicacién de la
carga. Los disefios que estén cerca de bordes libres pueden no soportarse de un borde libre
durante la prueba. En la prueba fisica, las cargas de los arneses se aplicardn para el peor caso
dentro del rango de angulos especificados en las reglas T5.3.5 y T5.4.4 (Figura 2.9). Estas reglas
muestran el rango de angulos y distancias a los que puede colocarse el cinturdn del regazo y de los
hombros, respectivamente [Formula SAE Rules 2017].
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Figura 2.9 Rango de angulos y distancias para fijacion y colocacion del cinturdn de seguridad [Formula SAE Rules

2017]
2.3 Pruebas fisicas

A continuacién se presentaran las reglas pertinentes a las pruebas fisicas a realizar a las diferentes
estructuras del monocasco. Este subcapitulo servira como base para las pruebas que se simularan
por elementos finitos. Para todas las pruebas fisicas que se presentan a continuacién, es
importante que cualquier resultado obtenido y fotografias de las pruebas fisicas sea incluida en la
pestaifia correspondiente del “SES”.

El producto del mdédulo de Young por el momento de inercia, conocido como mddulo de pandeo,
del monocasco debe ser calculado como el médulo de pandeo de un panel plano con la misma
composicion del monocasco en el eje neutro del laminado. Para estos calculos, se deben ignorar
las curvaturas del panel y las secciones geométricas. Esto se especifica en la regla T3.29.

La regla T3.30 especifica cémo hacer las pruebas fisicas a los paneles y tubos, donde para evaluar
el laminado de la estructura lateral se debera construir un panel plano de prueba representativo
con la misma secuencia de laminado, método de fabricacion y disefio usados en la zona lateral de
impactos y realizarle un ensayo de flexidon en tres puntos. El panel de 275mm x 500mm debe
tener, al menos, las propiedades de dos tubos de acero de la estructura lateral de impactos en
cuanto a pandeo, esfuerzo de cedencia, esfuerzo ultimo y energia absorbida [Formula SAE Rules
2017]. Los resultados seran usados para obtener las propiedades de resistencia, rigidez y la
energia. La muestra debe presentarse en la inspeccidon técnica y si esta no cumple los
requerimientos, entonces el equipo esta obligado a reforzar apropiadamente la estructura lateral
de impactos.

Se les pide a los equipos que realicen una prueba equivalente con dos tubos de acero de la
estructura lateral para que se establezca un valor de energia absorbida en los tubos de referencia.
Estos deben probarse con un desplazamiento minimo de 12.7 mm [Formula SAE Rules 2017]. Para
laminados en estructuras primarias diferentes a la estructura lateral, los equipos construiran un
panel de prueba representativo de 275mm x 500mm, por cada zona regulada del monocasco y
realizarle una prueba a flexién en tres puntos.

El dispositivo que aplicara la carga debe ser metdlico y con un radio de 50 mm. No estd permitido
colocar algun objeto entre el aplicador y el panel de prueba y entre estos deberd de haber espacio
libre antes de iniciar con la prueba.
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Figura 2.10 Esquema para las pruebas de paneles y tubos [Formula SAE Rules 2017]

La prueba a cortante se realiza midiendo la fuerza requerida para empujar o jalar un punzén de 25
mm de didmetro a través de un panel plano. La muestra con 100mm x 100mm debe tener el
nucleo y tapas del mismo espesor a las usadas en el monocasco y con el mismo proceso de
manufactura, usando los mismos materiales. El dispositivo de soporte debe abarcar todo el panel,
a excepcion de un hueco de 32mm alineado coaxialmente con el punzén [Formula SAE Rules
2017]. Esta prohibido sujetar el panel con abrazaderas. El primer maximo en la curva de esfuerzo-
deformacidn se usara para determinar el esfuerzo cortante de las tapas.

La regla T3.31 dice que cuando se modele en forma de “L”, el médulo de pandeo de la pared
frontal en sus ejes vertical y lateral tendrd que ser equivalente a los tubos de referencia
especificados para esta pieza en el reglamento. El largo de la secciéon perpendicular a la pared
puede tener maximo 24.5mm medidos desde la cara posterior de este. Cualquier pared frontal
gue soporte la placa anti-intrusiones debe tener un esfuerzo cortante equivalente a una placa de
acero de 1.5mm de espesor.

En la regla T3.32 se especifica que, para avalar la resistencia del monocasco,éste debe tener un
maddulo de pandeo equivalente a la suma de los mddulos de pandeo de los seis tubos de acero de
referencia que remplaza. El médulo de pandeo del lado vertical del soporte de la pared frontal
tendra que ser equivalente por lo menos al de un tubo de acero de referencia. Por medio de una
prueba fisica, se calculard el esfuerzo cortante de la estructura de soporte, que debe tener al
menos 4 kN para una seccién con didmetro de 25mm [Formula SAE Rules 2017].

Para la estructura lateral de impactos de un monocasco, en la regla T3.33 se mencionan las
equivalencias que tendran los paneles a los tubos de acero. El panel localizado entre los arcos
antivuelco, desde la superficie mas baja del monocasco hasta 350 mm sobre el suelo, debe tener
un mddulo de pandeo equivalente a tres tubos de referencia. La zona de impacto vertical entre la
superficie superior del piso del monocasco y 350mm sobre el suelo deben tener al menos el
moddulo de pandeo y absorber la misma energia equivalente a dos tubos de referencia. La mitad
del piso horizontal tendra un médulo de pandeo equivalente a un tubo de referencia. La carga a
corte del laminado debe ser por lo menos de 7.5kN para una seccidon con didmetro de 25mm
[Formula SAE Rules 2017].
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Figura 2.11 Esquema que muestra las partes laterales del monocasco [Formula SAE Rules 2017]

El arco principal, hecho de un solo tubo de acero sin cortar, de secciéon cerrada y continuo, se
extendera hasta lo mas bajo del monocasco. Este sera fijado mecanicamente en la parte superior e
inferior del monocasco. En caso de ser necesario, se soldaran placas de acero de por lo menos 2
mm de espesor y la fijacién debe cumplir con la regla T3.39.

No se permite el uso de materiales compuestos para el arco frontal, y su sujecién deberd cumplir
con la regla T3.39. Si este no se desea unir mecanicamente, esta permitido colocarlo dentro del
laminado, siempre y cuando se muestre una equivalencia de por lo menos 4 fijaciones que
cumplan con la regla T3.40 y se incluird en el SES y se mostraran las pruebas para completar la
inspeccidn técnica.

La unidn del atenuador de impactos al monocasco requiere de un SES aprobado, en el que se
demuestre una equivalencia a minimo 8 tornillos grado 8.8 de 8mm [Formula SAE Rules 2017].

Las placas hechas con materiales compuestos resistirdn un impacto frontal. La resistencia de la
placa se verificard, realizando la prueba fisica o una combinacién de prueba fisica y analisis, de
acuerdo al reglamento de la competencia. Dicha resistencia se confirmard con una prueba a
flexion en tres puntos y por analisis de esfuerzo cortante. Los materiales laminados se probaran de
acuerdo a la regla T3.30. Estas probaran que la placa no fallara por debajo de una carga estatica de
120 kN distribuida en 150mm de longitud, y el andlisis de esfuerzo cortante mostrard que cada
fijacion soporta 20 kN en cualquier direccion [Formula SAE Rules 2017].
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Capitulo 3. Pruebas y modelos de materiales
compuestos

En este capitulo se recopilan las pruebas que otros equipos han realizado para validar el disefio de
SUS Monocascos y sus resultados se compararan para determinar si el modelo desarrollado en este
trabajo es valido. Con lo anterior se demostrara ante los jueces que el monocasco es equivalente o
mejor que una estructura tubular de acero. Se mostrara el trabajo realizado por el equipo de ECU
Racing de la Universidad Edith Cowan y de Cal Poly Racing de la Universidad Politécnica Estatal de
California.

Las pruebas a flexion se basan en las normas C393 y D7250, en las cuales la ASTM hace
recomendaciones para llevarlas a cabo, con el objetivo de realizarlas de forma estandarizada y
obtener resultados fiables. La norma D7250 hace referencia a los estandares y procedimientos de
la C393 para la realizacion de la prueba a flexiéon en 3 puntos. La norma C393 se enfoca a la
obtencidn de las propiedades a cortante del nicleo de una estructura tipo sdndwich, aunque lo
que interesa de esta norma son las dimensiones para el panel, los cuales se definen como
configuracién estdndar y no estandar, la ubicacidon y geometria de los puntos de soporte y
aplicacion de la carga, asi como la de preparacion de los especimenes que afectan los resultados
de la prueba.

Cuando se realiza un chasis usando tubos de referencia y estructuras dictadas por el reglamento
solo es necesario enviar el Structural Equivalency Spreadsheet con imagenes del chasis en todas
sus vistas y especificaciones de los tubos utilizados. Siempre y cuando el chasis sea disefiado con
los requerimientos especificados, no es necesario validar la seguridad del mismo ante los jueces.
En cambio, al fabricar un monocasco es necesario realizar pruebas para corroborar su seguridad,
debido a que el proceso de disefio, la seleccién de materiales y los métodos de fabricacién son
mas complejos.

3.1 Ensayo a flexiéon en 3 puntos

A continuacidn, se presentaran las recomendaciones de las normas y posteriormente se explicaran
las pruebas realizadas por los equipos asi también como sus resultados.

Se sabe que las malas técnicas de fabricacidn y el dafio inducido en las muestras afectan sus
propiedades y por lo tanto se obtendrian resultados inconsistentes. La geometria de las celdas del
honeycomb y la orientacion de sus listones afectan las propiedades, por lo que se recomienda
colocarlos a lo largo del panel. Es necesario que el material del nucleo sea lo suficientemente
resistente para evitar compresiones localizadas en o cerca de los puntos de aplicacidon de carga y
que se generen fallas en las caras.

La norma hace referencia a la prueba a flexién en 3 y 4 puntos, con dos barras de apoyo colocadas
debajo del panel y una o dos barras que apliquen la carga sobre el panel. En la figura 3.1 se
muestran las configuraciones y dimensiones que considera esta norma, la configuracion a es
considerada estandar siempre y cuando la arcada o el centro de las barras de soporte se
encuentren separadas 150 milimetros.
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La configuracién b y ¢ no son consideradas estandar pero se mantienen en la norma para tener
continuidad con sus versiones anteriores, ya que algunos disefos de paneles requieren esta
configuracion para lograr modos de falla en el ndcleo o en la unidn con las caras y ésta es utilizada
en otras normas para obtener propiedades de las estructuras tipo sdndwich.
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Figura 3.1 Esquema que muestra las partes laterales del monocasco [Formula SAE Rules 2017]

Las barras de soporte y de aplicacion de carga deben estar disefiadas de forma que permitan la
libre rotacién del panel en los 3 o0 4 puntos de contacto y ser lo suficientemente rigidas para evitar
deformaciones durante la prueba. Se recomienda que los puntos de soporte sean barras
cuadradas de acero de 25 milimetros de ancho y el punto de aplicacién sea un pivote cilindrico de
25 milimetros o una barra en V con radio minimo de 3 milimetros, colocada en una ranura en V. El
reglamento solo especifica el tamafio del panel y el didmetro del aplicador de carga, por lo que el
apartado de la norma es util para llevar a cabo la prueba de forma estandarizada [ASTM C393,
2012].

Se recomienda que se prueben al menos 5 especimenes por condicidn de prueba a menos que se
obtengan resultados validos con menos pruebas. Estos deben tener 75 milimetros de ancho y un
largo de 200 milimetros en el caso de una configuracion estandar. Para configuraciones no
estandar, el ancho debe ser minimo dos veces y maximo 6 veces el espesor del panel, ni menos de
tres veces la dimensién de una celda del ndcleo ni mayor que la mitad de la arcada. El largo de la
muestra debe ser igual a la arcada mas 50 milimetros o mds una vez el espesor del panel, cual sea
mayor [ASTM €393, 2012].

Para la configuracion estandar, los refuerzos de las caras deben estar orientados de forma
balanceada y simétrica con respecto al plano medio del panel. Los calculos consideran que ambas
caras tienen el mismo material, espesor y laminado, aunque esta suposicién no aplica para algunos
materiales, como la aramida, los cuales tienen diferentes mddulos a compresidn y a traccion. Es
importante que se tomen precauciones al cortar los paneles para evitar delaminacion o defectos
en los cortes por métodos de corte inadecuados. Se recomienda obtener las dimensiones finales
con sierra cinta lubricada con agua, fresado o esmerilado.

Antes de probar los paneles se debe registrar el largo, ancho y espesor en tres zonas diferentes de
este, con precision de +0.254 milimetros para el largo y ancho y £0.025 milimetros para el espesor;
también se mide y registra el largo y arcada de los soportes. Se ajusta la velocidad de la prueba de
modo que la pieza falle entre 3 y 6 minutos. Si no se conoce el esfuerzo ultimo del material, se
recomienda hacer pruebas con velocidades estandares hasta sea posible determinarlo y la rigidez
del sistema; se sugiere una velocidad estadndar de 6 mm/min [ASTM C393, 2012].

Al aplicar carga al panel, se hace con la relacién especificada mientras se recopila informacién, y
se hace hasta que falle o hasta que la deformacion sea igual al espesor de este. Se registra la
fuerza contra el desplazamiento del punzdn, de forma continua o en intervalos regulares, entre 2 y
3 registros por segundo, con un minimo de 100 datos por prueba [ASTM C393, 2012]. Si se
presentan fallas, se registra la fuerza, la deformaciéon y el modo de falla.
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La delaminacién de las caras, separacién del nucleo y las caras, fractura parcial y compresion
localizada del nucleo son consideradas fallas iniciales potenciales.

El ambito de la norma D7250 es determinar la rigidez a flexién y cortante de una estructura tipo
sdndwich. La norma permite nucleos con superficies continuas de unién, como la madera de balsa
y las espumas, asi también como con superficies discontinuas, como las de tipo panal de abeja
(honeycomb). Si no se conoce el médulo de elasticidad de las caras, se recomienda que una de las
pruebas se haga con un panel y una arcada corta y otra prueba con un panel y una arcada larga,
con el propdsito de obtener datos; de carga contra desplazamiento de una prueba con alta
deformacién lateral y otra con alta deformacidn vertical. Si se probaran dos configuraciones cortas
o largas, los errores de medicidn se deberian a la diferencia entre deformaciones laterales y
verticales entre las dos pruebas y podrian provocar errores en el cdlculo de la rigidez a flexién y a
corte. En el caso de que se conozca el mddulo de elasticidad de las caras, se recomienda elegir una
configuraciéon con arcada corta de acuerdo, a lo especificado en la norma C393.

Para la validacidn de la prueba, no esta permitido calcular propiedades de rigidez con valores de
fuerza a partir de donde la pieza comience a fallar o mas alld de donde responda con una
deformacién no lineal. Se dividen los calculos dependiendo si se conoce el mddulo de elasticidad
de las caras, a continuacidn, se presentardn ambos casos:

Si se desconoce el mddulo de elasticidad de las caras, se determina la maxima compensacion a
partir de una curva lineal de fuerza contra desplazamiento, en el rango de fuerzas aplicadas de
donde se calculara la rigidez. El offset se determinara a partir de la ecuacién 3.1y de la figura 3.2,
siendo el maximo permitido de 10%. La figura ejemplifica una prueba, por lo que su objetivo sdlo
es mostrar su grafica con valores numéricos sin que importe conocer el material probado o el
sistema de unidades.
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Figura 3.2 Determinacion del offset [ASTM D7250]

A continuacidn, se presenta un ejemplo de la determinacién del offset de la figura 3.2, con fuerza
de 100.
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%Offset = == 7.2% (3.2)
Para obtener los resultados de las pruebas usando dos o mas configuraciones de carga en el
mismo espécimen, se calcula la rigidez a flexion, a corte y el mddulo cortante del nucleo con las
ecuaciones 3.3 y 3.4, usando los datos de fuerza de la configuracién que haya tenido las menores
aplicadas. Los valores se calculan para un minimo de 10 niveles de fuerza, espaciados
uniformemente. Se obtiene una serie de propiedades a diferentes niveles de fuerza, si se obtiene
una respuesta lineal, se calcula un promedio de todas las propiedades y sus estadisticas.

_ P(253-3SL?+L3%) | P(S-L)
A= 56D + " (3.3)
_u(d-2t)
G = @0 (3.4)

Donde A= Deformacion en el centro del sdndwich [mm], P=Fuerza aplicada [N], d=Espesor del sdndwich
[mm], b= ancho del sdndwich [mm], t= espesor de las caras [mm], S= arcada [mm], L=arcada de la aplicacién
de la carga (L=0 para ensayo en 3 puntos) [mm], G= mddulo de rigidez a corte del nucleo [Mpal], D= rigidez a
flexién [N-mm?], U=rigidez a corte [N].

A partir de las deformaciones y fuerzas aplicadas obtenidas de los resultados de las pruebas de la
misma estructura tipo sdndwich con dos diferentes configuraciones de carga, la rigidez a flexion
(D) y a corte (U) se determinan por medio de un sistema de ecuaciones, con la ecuaciéon 3.3. El
maddulo de rigidez a corte del nucleo se obtiene con la ecuacion 3.4 una vez que se obtiene la
rigidez a corte del sdndwich.

Si se conoce el mdédulo de elasticidad de las caras y ambas son iguales, las propiedades del
sandwich se calculan con los resultados de una sola configuracion de carga, utilizando las
ecuaciones 3.5, 3.6 y 3.7. Primero calculando la rigidez a flexién, después, para cada espécimen se
calcula la rigidez y el médulo a corte para una serie de fuerzas aplicadas, con intervalos iguales y
considerando la fuerza maxima. Se calculara un minimo de 10 valores y se obtendra el promedio
para cada espécimen. Se obtendrdn una serie de propiedades correspondientes a valores de
fuerza aplicada. Si se obtiene un comportamiento lineal, se calculard un promedio de todas las
propiedades.

3_,3
D= E(d 12c )b (3.5)
P(S-L)
[A P(253-3SL2+L3) (3.6)
96D
Uu(d-2t
G = (3.7)

Donde E= médulo de elasticidad de las caras [MPa], c= espesor del nucleo = d-2t [mm].

Como se explicd en el capitulo anterior, el objetivo de esta prueba es validar que la estructura
lateral del monocasco es equivalente en médulo de flexidn, esfuerzo de cedencia, esfuerzo ultimo
y energia absorbida, a dos tubos de acero de referencia, correspondientes a esa estructura. El
equipo de ECU Racing de la Universidad Edith Cowan realizé esta prueba en 2010, por lo tanto, se
baso en el reglamento de esa competencia.

29



Desde entonces se han realizado cambios en el reglamento para hacer mas seguros y confiables
los autos, corregir errores o ambigiliedades, afadir nuevas reglas o hacer cambios en los eventos
de la competencia. Las diferencias en el reglamento para esta prueba entre el aino 2010 y el 2017
son las siguientes:

e En el afo 2010 se pedia que el panel fuera de 200mm x 500mm y actualmente de 275mm
x 500mm [2017 Formula SAE Rules].

e Se pedia que el panel tuviera la misma rigidez que un tubo de acero de referencia y el
mismo esfuerzo de cedencia y ultimo que dos tubos. Es importante aclarar que no se
pedia comparar la energia absorbida de ambas estructuras. Actualmente se estipula que
todas las propiedades mecdnicas se equiparen con dos tubos.

La prueba se realizé en una maquina universal Instron 5569°® y debido a su tamafio se tuvieron que
hacer paneles de 100mm x 350mm y posteriormente se realizaron cdlculos para comparar los
resultados con los requisitos del reglamento. Se colocaron soleras de acero de 30mm de ancho en
los 3 puntos de contacto para ayudar a distribuir la carga en el panel y que el honeycomb no se
comprimiera prematuramente (Figura 3.3). Dado que de lo contrario estas fallas producen
resultados incorrectos ya que solo se producen de forma localizada.

I

Figura 3.3 Ensayo de flexion en 3 puntos realizado por el equipo ECU Racing [James, 2010]

Previo a los ensayos de los paneles definitivos, se hicieron otros en los cuales se cambid el grosor
del nucleo de honeycomb y el espesor de las paredes de aluminio con el fin de evaluar el efecto de
la variacién de estos pardmetros en la rigidez y la resistencia de la estructura. Los paneles finales
se hicieron con honeycomb de 30mm de espesor y caras de fibra de carbono a las cuales, se les
vario la cantidad de ldminas y la orientacion de las fibras preimpregnadas. También se probaron
dos métodos de unidon entre las caras y el nlcleo, fibra de vidrio preimpregnada y una capa
adhesiva epodxica. Se usd una nomenclatura para los paneles; para designar a un panel con una
[dmina de fibra de vidrio a 90° de la prueba, una lamina de fibra de carbono alineada a 90° y dos a
45° del largo de la pieza, se usé el nombre G90-C90-2C45. Los resultados de las pruebas se
muestran en la figura 3.4.
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Figura 3.4 Ensayo a flexion en 3 puntos a paneles con nucleo de 30mm y caras de fibra de carbono con

diferentes orientaciones [James, 2010]

De los ensayos se observd que al tener mas laminas orientadas a 90° del largo del panel se
incrementa la rigidez, pero disminuye la resistencia. Esto se debid a que la carga aplicada a la
mitad de éste se concentra a medida que la rigidez aumenta, y esta concentracién provoca que el
nucleo falle de forma prematura. Las pruebas fueron realizadas uniendo las caras al nucleo con la
capa de adhesivo epdxico. En la figura 3.5 se muestran los ensayos hechos a paneles unidos con
una capa de fibra de vidrio preimpregnada con las fibras alineadas a 90° de su largo.

8000
7000
—. 6000 e G45-2C90-C45 (1)
£, 5000 e G45-2C90-C45 (2)
© 4000 -
2 3000 N e G90-2C90-C45 (1)
(1] \
O 2000 —~——— G90-2C90-C45 (2)
1008 e 2C90-C45 (1)
= T T T T T 1
1 1.5 2 2.5 3 3.5 4 ==2C90C45 (2)

Desplazamiento [mm]
Figura 3.5 Ensayo a flexion en 3 puntos a paneles con nucleo de 30mm y caras de fibra de carbono con
diferentes orientaciones [James, 2010]

Después de los ensayos se observé que los paneles unidos con fibra de vidrio son mas rigidos, pero
también mds pesados, por esta razén se optd por unir el nucleo y las caras con la capa adhesiva.

La configuracién elegida para la estructura del monocasco fue la 2C90-C45 ya que cumplia con los
requisitos del reglamento, es relativamente ligero y le provee de buena rigidez con la capa
orientada a 45°. Como se utilizé un panel con la mitad del ancho requerido por el reglamento, las
propiedades de los paneles probados se multiplicaron por dos. En la tabla 3.1 se comparan las
propiedades calculadas de dos tubos de acero para la estructura lateral y el panel elegido.

Tabla 3.1 Propiedades calculadas de dos tubos de acero y experimentales del panel [James, 2010]

Carga en la falla [N] | Médulo de flexidn [Nmmz]
Tubos de acero (Reglamento) 7,820 1.7x10°
Panel compuesto (2C90-C45) 14,000 2.12x10°
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Las propiedades de los tubos de acero se obtuvieron a partir de los siguientes calculos, tomando
las propiedades de un acero AISI 1020 de la tabla 3.2.

Tabla 3.2 Propiedades calculadas de dos tubos de acero y experimentales del panel [James, 2010]

Esfuerzo ultimo 365 MPa
Esfuerzo de cedencia | 305MPa
Moédulo de elasticidad | 200 GPa

m(Do—Dy)*

[ = ) = 8510mm* (3.8)
64
El = 1.7x10° Nmm? (3.9)
La resistencia a flexion estd dada por la siguiente ecuacion:

F=2% (3.10)
Ly

Para los dos tubos necesarios en la estructura, se obtienen los siguientes valores:

» Carga en la fluencia: 6.54 kN
» Cargaen lafalla: 7.82 kN

En un ensayo a flexién en 3 puntos, la deformacion maxima se obtiene de la siguiente manera:

5 =1 (3.11)

T 48EI

Para determinar la rigidez de la estructura a partir de las pruebas, reordenando la ecuacién de la
siguiente forma:

El =2 (3.12)

486

También se realizd la misma prueba a un tubo de acero, con las mismas condiciones de prueba
para que los resultados fueran consistentes. El objetivo fue determinar las propiedades
experimentales de resistencia y rigidez para compararlas con las calculadas y obtener el margen de
error presente en las instalaciones de prueba. Se probd un tubo de acero de 25.4mm de didmetro
exterior y 1.4mm de espesor. La prueba (Figura 3.6) no fue disefiada para compararse con la
estructura del monocasco, sino para probar que las propiedades calculadas serdn diferentes a las
experimentales debido a la deformacion del soporte y las conexiones.

\

Figura 3.6 Ensayo a flexién en 3 puntos de tubo de acero [James, 2010]
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En la tabla 3.3 se muestran los resultados de la prueba y los datos calculados para el mismo tubo
usando las formulas mostradas anteriormente.

Tabla 3.3 Propiedades experimentales y calculadas de un tubo de acero [James, 2010]

Rigidez Cargaenla Cargaenla Modulo de flexion
[N/mm] falla [N] cedencia [N] [Nmm?]
Propiedades 2686 4250 3000 0.8x10°
experimentales
Propiedades calculadas 4685 3507 2930 1.58x10°

Los datos de la tabla muestran que; para las calculadas, la carga en la falla y en la cedencia estan
subestimadas debido a que los cdlculos se hicieron con un acero menos resistente. Sin embargo, la
rigidez experimental fue menor que la calculada debido a deformaciones en la estructura de
soporte y deformacién localizada en los puntos de apoyo. Los resultados demuestran que la
rigidez calculada no puede compararse con un compuesto, ya que sobreestiman la rigidez del tubo
cuando se comparan con los resultados experimentales.

El equipo de la Universidad Politécnica Estatal de California también utilizé un monocasco de fibra
de carbono para el prototipo del afio 2013. Sus paneles fueron hechos con caras de fibra de
carbono, nucleo de honeycomb de aramida y dimensiones de 24x8 pulgadas (609.6x203.2
milimetros). Para la prueba se fabricé la estructura que se muestra en la figura 3.7, con arcada de
20 pulgadas (508 milimetros). Se utilizé6 un patron de laminado [45,, O, O, O, 45, nucleol,. El
subindice c indica que se utilizé una manta, mientras que la falta de ese subindice indica que se
utilizo fibra en una sola direccidn, el subindice s indica que el laminado es simétrico.

Figura 3.7 Configuracion de la prueba a flexidn en 3 puntos hecho por “Cal Poly Racing” [Hagan, 2014]

El primer panel probado fallé6 debido a su poca rigidez y a que no absorbié la cantidad de energia
necesaria para cumplir con la equivalencia. Una de las caras se separd del nucleo ya que se
concentraron esfuerzos cortantes entre ellos. También se dieron cuenta que las cintas del
honeycomb estaban orientadas perpendicularmente a lo largo del panel. Esto provocé que el
nucleo perdiera rigidez al someterse a esfuerzos cortantes y los concentrara entre el nucleo y las
caras. Corrigieron estos errores y realizaron nuevamente la prueba obteniendo mejores resultados
(Figura 3.8). La cara superior del panel comienza a fallar a los 10 milimetros de desplazamiento con
4450 N de carga y a los 15 milimetros falla por completo. Después de que la cara falla, el nucleo se
comprime progresivamente hasta los 90 milimetros de desplazamiento. Debido a que se
concentraron esfuerzos en los puntos de aplicacion, la pieza fallo prematuramente. El didmetro
del tubo era muy pequefiio por lo que sugieren utilizar placas para distribuir la carga.
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Carga [N]

0 20 40 60 80 100

Desplazamiento [mm)]
Figura 3.8 Resultados de la prueba a flexion en 3 puntos [Hagan, 2014]

Se realizé la misma prueba a dos tubos de acero 1018 de 1 pulgada de didmetro y 0.065 pulgadas
de espesor (1.65 milimetros). El reglamento recomienda hacer esta prueba para tomar en cuenta
la rigidez de la estructura de pruebas. La configuracion de la prueba se muestra en la figura 3.9.

Figura 3.9 Prueba a flexion en 3 puntos a tubos de acero 1018 [Hagan, 2014]

La prueba demuestra las cualidades ductiles del acero, después de su esfuerzo de cedencia los
tubos comienzan a deformarse plasticamente (Figura 3.10). La zona de importancia va desde los 0
hasta los 6 milimetros de desplazamiento, ya que define la rigidez de la estructura. El valor tedrico
del médulo de flexion (EI) de los tubos es de 3.49x10° Nmm? y de acuerdo a los calculos del SES el
médulo de flexion es de 2.03x10° Nmm?. Por lo tanto la diferencia entre estos dos valores se debe
a la rigidez de la estructura, la cual es de 534 N/mm. La rigidez de la estructura en las pruebas
fisicas puede causar diferencias al comparar los resultados con las simulaciones por computadora.

o

0 10 20 30 40 50 60
Desplazamiento [mm)]
Figura 3.10 Resultados de la prueba a flexion en 3 puntos de los tubos de acero 1018 [Hagan, 2014]
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3.2 Ensayo a cortante

Esta prueba consiste en forzar un objeto con didametro de 1 pulgada a través de las caras del panel,
midiendo la fuerza requerida para atravesarla. Se pide que dicha fuerza sea de al menos 7.5 kN en
la estructura lateral del monocasco. En el 2010 solo se pedia esta prueba para la estructura lateral,
pero en el reglamento actual se pide que el soporte del mamparo frontal resista 4kN de fuerza
[Formula SAE Rules 2017]. También, que si el mamparo frontal sostiene la placa anti-intrusiones,
este debe tener la misma resistencia que una placa de acero de 1.5mm de espesor. En la figura
3.11 se muestra la configuracidn que el equipo de ECU Racing utilizé para esta prueba.

i

Figura 3.11 Ensayo a cortante realizado por el equipo ECU Racing [James, 2010]

Cabe destacar que en el 2010 no se exigia una configuracion especifica para esta prueba.
Actualmente se pide que el panel mida al menos 100mm x 100mm, que tenga el mismo espesor
de caras y grosor del nucleo que los usados en el monocasco y que sean manufacturados con los
mismos materiales y procedimientos. En la figura 3.12 se muestra la configuracion actual.

4

Punzénde 1”
de diametro

Soporte

AN

- | —Panel

Hueco de 32 mm
de didmetro
Figura 3.12 Ensayo a cortante de acuerdo al reglamento del 2017

La primera prueba fue hecha a un panel con caras de fibra de carbono, obteniendo un resultado
de 4kN de fuerza maxima, lo cual es menor que los 7.5 kN que pide el reglamento. Se realizé una
segunda serie de pruebas en donde se afiadieron capas de diferentes materiales en las caras de los
paneles. Se colocaron ldminas de aluminio de 0.3mm de espesor pegadas con una resina epodxica y
un par de l[dminas unidas con un pegamento termoestable y finalmente una capa de Kevlar
laminada a mano en cada cara.

El primer panel fallé6 antes de llegar al requisito de los 7.5 kN debido a que el pegamento fallé
prematuramente haciendo que el aluminio y la fibra de carbono se separaran. La separacion
provoco que la carga no se pudiera distribuir a toda la superficie del panel. El segundo panel
resisti6 9.5kN y el tercero 13.5 kN, ambos excediendo el requisito minimo del reglamento.
Finalmente ECU Racing eligié unir la lamina de aluminio con Sikaflex®, un adhesivo de poliuretano
de alto desempeiio.
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El adhesivo termoestable no se eligié debido a que se necesita calentar para que cure y el equipo
desconocia las consecuencias de calentar el honeycomb. El Kevlar tampoco se eligié debido a que
el panel pesaba mds que con la ldmina de aluminio.

Cal Poly Racing realizé el ensayo a cortante de donde obtuvieron las propiedades necesarias para
disefar los puntos de anclaje y la resistencia a la penetraciéon del laminado. En la figura 3.13 se
muestra como se realizd el ensayo.

Figura 3.13 Ensayo a cortante realizado por Cal Poly Racing [Hagan, 2014]

En la figura 3.14 se muestra el resultado del ensayo, en la cual se ven dos mdaximos a 4 y 17
milimetros de desplazamiento y corresponden a las fallas de la cara superior e inferior. La zona
entre los maximos corresponde a la compresién del nucleo.

La cara superior fallé a aproximadamente 6500 N mientras que la inferior a 7750 N. La resistencia
de la pieza fue de 57.6 MPa, de acuerdo, a la siguiente férmula, donde F es la fuerza maxima de la
primera cara, d es el diametro del punzdn y t es el espesor de la cara. La carga para penetrar la
cara superior fue de 7736 N por lo tanto cumple con la equivalencia estructural.

F L
Ocizalla = ﬁ (3.13)
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Figura 3.14 Resultados del ensayo a corte [Hagan, 2014]

3.3 Pruebas a anclajes

ECU Racing realizd pruebas para los puntos de anclaje de los componentes, estos transfieren las
cargas al chasis, distribuyéndolas a las caras de los paneles y evitando fallas en el ndcleo. Las
monturas fueron maquinadas con aluminio L168 y adheridas al panel con resina epdxica. El
objetivo fue comprobar su equivalencia estructural y determinar la cantidad de monturas
necesarias para los componentes.
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La prueba se hizo en una maquina universal Instron 5569® con soportes hechos especialmente
para sujetar las piezas. En el ensayo a corte de las monturas (Figura 3.15), la maquina se desplazé
a una velocidad constante de 0.1mm/s obteniendo 16.5kN de carga en la falla [James, 2010].

Figura 3.15 Ensayo a corte de las monturas [James, 2010]

Para determinar la fuerza necesaria para extraer las monturas del panel, se realizd una prueba, en

la que se colocd un panel soportado por una estructura como se muestra en la figura 3.16 y el
resultado de la prueba se muestra en la figura 3.17.

Figura 3.16 Prueba de extraccién de la montura [James, 2010]
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Figura 3.17 Resultado de la prueba de extraccion de la montura [James, 2010]

La prueba demuestra que las monturas son menos resistentes a este tipo de solicitaciones,
resistiendo poco mas de 10 kN de fuerza. La montura soportd mas de 6kN por 10 milimetros mas
de desplazamiento, demostrando que pueden absorber una gran cantidad de energia.

Para esta misma prueba, el equipo de Cal Poly Racing diseiid los soportes para colocar muestras
de 7.75x7.75 pulgadas (119.17x119.17 milimetros). Colocaron soleras unidas con tornillos

orientadas a 30° de las caras, de las cuales se les aplicd tensidn y se midio la fuerza maxima que
resistia el panel (Figura 3.18).
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Figura3.18  Configuracion para probar el método de sujecién al monocasco [Hagan, 2014]

En la figura 3.19 se muestran los resultados de la prueba, en la cual se aprecia que el inicio tiene
un comportamiento lineal, después de los 3.7 milimetros de deformacién la curva muestra que
hay cedecia por parte de las soleras de acero. El panel falla por primera vez por fractura de la
matriz a los 7.4 milimetros de deformacion y 15800 N de carga por fractura de la matriz, después
la carga vuelve a aumentar hasta 16770 N con 8.9 milimetros de deformacién. Finalmente se
determind que la carga maxima que soporta el panel es de 16770 N.
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Figura 3.19 Resultados de la prueba a los métodos de sujecién [Hagan, 2014]

Carga [N]

3.4 Modelado de estructuras tipo sandwich

Para determinar las dimensiones finales del panel, es necesario usar ecuaciones que modelen su
comportamiento, por lo tanto, a continuacién se presentara informacién y ecuaciones relativas a
esto. A partir de dicha informacién, se disefiarda en el software un panel y se realizaran las
simulaciones de las pruebas fisicas, se analizaran los resultados y si es necesario, se redisefiara el
panel para que cumpla con los requisitos del reglamento.

Las estructuras tipo sdndwich consisten en dos caras rigidas y resistentes separadas por un nucleo
grueso y ligero que transmite cargas de una cara a la otra. Estos elementos estan unidos por un
adhesivo el cual es capaz de transmitir cargas axiales y cortantes del ntcleo y hacia él (Figura 3.20).

Caras
Adhesivo

Nucleo

Figura 3.20 Elementos de la estructura tipo sandwich
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Al incrementar la separacion entre las caras, también se incrementa el momento de inercia del
panel, aumentando ligeramente su peso. Como se aprecia en la tabla 3.4, al aumentar el espesor
del nucleo se aumenta de forma considerable la rigidez y la resistencia a flexiéon, mientras que el
peso aumenta muy poco. Debido a esto se genera una estructura ligera y resistente a cargas a
flexidon y pandeo, ganando importancia en la industria aeronautica, maritima y de carreras.

Tabla 3.4 Propiedades de la estructura tipo sandwich con respecto a su peso [Petras, 1998]

B Fespesor n|[n|||||||uummm||||||mmn|||||||||||||||||| UETRCMRAAY 1 espesorx 4

Rigidez relativa a

.. 1 7.0 37
flexion
Re5|stenC|a. relatlva a 1 35 92
flexion
Peso relativo 1 1.03 1.06

En las caras se utilizan materiales compuestos, aluminio, acero o balsa, mientras que para el
nucleo se utilizan polimeros, aluminio, madera y compuestos en forma de espumas, honeycombs o
estructuras corrugadas, con el objetivo de disminuir peso. Es facil determinar la rigidez del panel,
mientras que su resistencia es mas complicada. Los modos mas comunes de falla son: a traccién o
a compresion en las caras, arrugado de las caras, por pandeo entre las celdas, ondulaciones por
cortante o por compresion local. El modo de falla depende de las propiedades de la cara y del
nucleo, su geometria y la forma de aplicacién de carga.

A continuacién, se mostrara la teoria de vigas para estructuras tipo sdndwich, con un analisis
eladstico de flexion en 3 puntos. Se considera un panel de ancho b soportado en 2 puntos
separados por una arcada L y una carga central W aplicada al centro de dicha arcada. Las caras de
espesor t estan separadas por un nucleo de honeycomb de grueso c (Figura 3.21).

[NES J Nl:r.
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Figura 3.21 Panel soportado en dos puntos y su vista transversal [Petras, 1998]

Suponiendo que las caras estan unidas con firmeza al nicleo, que el panel se dobla de forma
cilindrica y sin curvaturas en el plano YZ y que la seccidon transversal se mantiene plana y
perpendicular al eje longitudinal del panel. Su rigidez a flexidn D se calcula con la ecuacién 3.14.

Ecybt3 n Ecybtd? n Enxbc3
6 2 12

D= (3.14)

d es la distancia entre el plano intermedio de ambas caras; E, y E, son el mddulo de Young de las caras y el
nucleo respectivamente para cargas en la direccion x.

Los tres términos a la derecha de la ecuacidn representan la rigidez de las caras respecto a su
centroide, de las caras respecto al centroide del panel y del nicleo respecto a su centroide. Para
simplificar la ecuacidn, se considera que el segundo término es dominante, por lo que la ecuacién
3.14 se reduce a:

39




2
D=2 = (3.15)

Donde / es el segundo momento de drea de la seccidn transversal del panel.

En el ensayo de flexién en 3 puntos, el momento a flexién maximo M, se encuentra a la mitad de
la arcada y el esfuerzo maximo o, en las caras se calcula con la ecuaciéon 3.16.
_ MEgd WL

Tex D 2 4dt (3.16)

El modelo 3.8 no considera el efecto de la deformacidn cortante en el nucleo, la cual se vuelve
importante en nucleos de baja densidad. Al incluir este efecto, se predicen los cambios en la
resistencia del panel dependiendo de la orientacién de las cintas del honeycomb. Por lo tanto, el
maximo esfuerzo en las caras se obtiene con la ecuacion 3.17.

o o
Ddnde:
.
9= %[‘Z;g—"ﬁ (1+ 3%2)]5 (3.18)
s g
1=+ (3.19)
=% (3.20)

G,y €s el mddulo a cortante fuera del plano del nucleo, / es el segundo momento de area del sdndwich con
respecto a su eje neutro e s es el segundo momento de drea de las caras con respecto a sus propios
centroides.

En la ecuacién 3.18 se muestra que & depende de la rigidez relativa de las caras y el nucleo.
Finalmente, de la ecuacién 3.17 se obtiene lo siguiente:

W = 4%5% (3.21)

Dénde:

t3/9+t3d?/3
ht3(60-1)/3+t*/3+t2d?

&E=6 (3.22)
A continuacién, se mostraran expresiones para el maximo esfuerzo o, en las caras, con el objetivo
de predecir fallas en el panel debido a los modos de falla en las caras, como a traccién o a
compresion (a), por pandeo entre las celdas (b) o arrugado (c) (Figura 3.22).

Figura 3.22 Modos de falla en las caras [Petras, 1998]
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Falla a traccion o a compresion de las caras.

La falla ocurre en la cara superior cuando el esfuerzo axial en cualquiera de ellas iguala al esfuerzo
en el plano o.y del material de las caras por la carga a lo largo del eje del panel.

Ocx = Ocy (3.23)

Se asume que las caras se comportan de manera fragil y que en un panel simétrico, los esfuerzos
son iguales en las caras a compresidon y a traccién, para paneles con caras de un material
compuesto, la cara a compresion es fundamental para la resistencia del panel.

Falla por pandeo entre las celdas.

Un sdndwich con nucleo de honeycomb puede fallar por pandeo de la cara cuando no estd
soportado por las paredes de éste. Se puede determinar una expresién para el esfuerzo en el
plano o, para el cual ocurre el pandeo entre las celdas, a partir del estudio del pandeo en placas.

= 2Bex (3)2 (3.24)

g, =
P 1-vEy \a

a representa el tamafio de celda (diametro de un circulo inscrito en la celda) del honeycomb'y Ey v, son el
modulo de elasticidad y el coeficiente de Poisson de las caras, para cargas en la direccién axial.

Se ha determinado una expresion (3.25) que sirve para determinar el tamafio de celda a partir del
cual existe una transicion de falla a traccion o a compresién de las caras a pandeo entre las celdas.

2 Ecx

x= 2t >
1-v¢xy Ocy

(3.25)

Falla por arrugado en las caras

El arrugado es una forma de pandeo con una longitud de onda mayor que el ancho de las celdas
del honeycomb. El pandeo puede ocurrir hacia el nucleo o en direccién contraria, dependiendo de
la rigidez del nlcleo a compresién y de la resistencia del adhesivo. En el ensayo a flexiéon de 3
puntos, ocurre el pandeo hacia el nucleo en la cara superior cerca de donde se esta aplicando la
carga.

Existe una expresion (3.26) con la que se calcula el esfuerzo critico a compresién o, que provoca
el arrugado de la cara superior.

3
g, =
ac (12(3_anz)2(1+vnxz)2)_1/3

EXE23 (3.26)

Donde v, es el coeficiente de Poisson fuera del plano y E; es el mddulo de Young fuera del plano del nicleo
del honeybomb.

Las estructuras tipo sdndwich que son sometidas a cargas a flexién pueden tener fallas en el
nucleo de honeycomb. Los modos de falla (Figura 3.23) relevantes son por cortante (a) y por
compresion local (b).
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P
Figura 3.23 Modos de falla en el nucleo [Petras, 1998]

Falla por cortante

Asumiendo un comportamiento de viga a flexién en 3 puntos, el esfuerzo cortante varia desde la
cara hasta el nucleo de forma parabdlica. Si las caras son mucho mas rigidas y delgadas que el
nucleo, el esfuerzo cortante puede considerarse lineal en las caras y constante en el nucleo.
Ignorando lo que aportan las caras, el esfuerzo cortante en nucleo se calcula con la ecuacién 3.27.

w
Tnxz = 54 (3.27)

Asumiendo un comportamiento fragil, la falla ocurre cuando el esfuerzo cortante t,, aplicado
iguala la resistencia a cortante 1., en esta direccién.

Tnxz = Ten (3.28)

Falla por compresion localizada

En un ensayo a flexiéon en 3 puntos, puede comprimirse el nlcleo debajo del punto de aplicacién
de la carga. La rigidez a flexion de las caras y del nicleo determina la forma en la que se distribuye
la carga alrededor del punto de aplicacién. Es importante aclarar la diferencia entre falla por
compresion localizada y por arrugado de las caras, en el primero la cara superior se deforma
después de la falla con amplitud igual a la del aplicador de la carga, mientras que en el segundo la
deformacién de la cara superior después de la falla presenta una amplitud mayor que la del
aplicador de la carga.

No se han hecho modelos adecuados de estructuras tipo sdndwich con nucleo de honeycomb,
pero se tiene una estimacidon empirica usada en manuales de este tipo de estructuras. Se
considera que la longitud de contacto & entre el aplicador y la cara superior se conoce, asi también
como que la carga se transmite uniformemente en el drea de contacto, por lo que el esfuerzo a
compresion fuera del plano o,, en el nucleo es:
w
Oz = — (3.29)
5
La falla se predice cuando el esfuerzo a compresién iguala la resistencia a compresién fuera del
plano o, del ntcleo de honeycomb.

Ozz = Ocfn (3.30)
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3.5 Simulaciones en Abaqus® de estructuras tipo
sandwich.

En esta seccidn se analizara una tesis doctoral de la Universidad Carlos Il de Madrid, con el titulo
“Andlisis y modelizacién de vigas sdndwich sometidas a impactos de baja velocidad”, presentada
en 2013 por Inés Ivafiez del Pozo. Al ser esta tesis la que explica de manera mas detallada el
proceso de modelado, se le hace referencia en este trabajo. Existen varias publicaciones que
simularon estructuras tipo sdndwich sometidas a pruebas similares, por ejemplo:

e Lei, He. Composite sandwich Structures with Honeycom Core Subjected to Impact.
Maestria. Universidad Clemson. Estados Unidos de América. 2012.

e Russell, B. P. Quasi-Static Three-Point Bending of Carbon Fiber Sandwich Beams with
Square Honeycomb Cores. Universidad de Cambridge. Reino Unido. 2011.

e Lister, Joshua. Study the Effects of Core Orientation and Different Face Thickness on
Mechanical Behavior of Honeycomb Sandwich Structures under Three Point Bending.
Maestria. Universidad Politécnica Estatal de California. Estados Unidos de América. 2014.

El comportamiento ante impactos se analizd experimentalmente, con modelos analiticos y
simulaciones numéricas. Se realizaron ensayos experimentales en torre de caida, para evaluar la
fuerza maxima de contacto, tiempo de contacto, desplazamiento maximo de ambas caras y la
energia absorbida. Se desarrollé un modelo analitico con el que se estima la fuerza de contacto en
el impacto. Con la simulacién por elementos finitos se estudié la absorcién de energia en funcidn
de la energia de impacto, asi también como el comportamiento de las caras y el nucleo. Este
trabajo es de interés ya que la simulacién realizada es similar a la que se busca hacer en esta tesis,
con la diferencia de que la carga se aplica por medio de un impacto.

La viga se fabricé con fibra de carbono HexTow® AS4, en matriz epdxica HexPly® 8552, mientras
que el nucleo de honeycomb es de aluminio AA-3003. Las vigas fueron de 480 milimetros de largo
y 50 milimetros de ancho. El comportamiento de las caras se definié con una subrutina de usuario
VUMAT la cual se utilizé con diferentes criterios de fractura implementados y cuyos resultados se
han validado en varios trabajos del Grupo de Investigacion de Mecanica de Materiales Avanzados.

El aluminio del honeycomb se defini6 como un material isotrépico y de comportamiento
elastoplastico. Previo a la simulacion de la viga completa, se realizaron simulaciones de
compresion uniaxial del honeycomb para comprobar que pueden modelarse como un material
elastoplastico. Se representaron dos partes: el nucleo y la placa en donde se coloca, a la cual se
considera en la simulacién que estd empotrada. A la placa que aplicd la carga se le asignd un
movimiento constante, hasta llegar a 18 milimetros, para que esta comprimiera por completo el
nucleo. Para despreciar efectos inerciales, se iteré la aplicacion de la carga con diferentes
velocidades, procurando tener bajos tiempos de cémputo.

La superficie de contacto entre la placa compresora y la parte superior del nucleo se definié como
surface-to-surface, para que se permita el movimiento relativo entre las superficies. Durante la
compresion, los elementos del nucleo tendran contacto entre ellos, por lo que este se definié
como general contact entre todas las superficies de las celdas. Los elementos del nucleo son tipo
Shell SR4. La placa se representd con elementos paralelepipedos de ocho nodos, C3DS&R,
obteniendo el modelo de la figura 3.24.
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Figura 3.24 Modelo de la prueba de compresion del nicleo [Ivaiiez, 2013]

El modelo se validé con ayuda de los resultados experimentales realizados en ese mismo trabajo.
Para validar el modelo se utilizé la curva de fuerza-desplazamiento registrada durante el ensayo
experimental y la obtenida en la simulacién (Figura 3.25). Se consideré que el modelo es capaz de
reproducir el comportamiento real del nucleo bajo compresién, ya que en las curvas obtenidas se
observan tres regiones, régimen eldstico-lineal, de fuerza constante y densificacion. El valor de
fuerza maxima y el de carga en la compresién obtenidos por ambos métodos son muy similares a
excepcion de la zona de densificacion.

30 ———

25 S mm/min

50 mm/min

0.5 mm/min

20

Fuerza [kN]

0 4 8 12 16
Desplazamiento [mm)]
Figura 3.25 Curvas obtenidas de ensayos experimentales y de simulaciéon en ABAQUS [lvafiez, 2013]

Después de validar el modelo del nucleo, se simularon las vigas utilizadas en los ensayos
experimentales. Las caras eran de 2 milimetros de ancho y el ntcleo de 20 milimetros de alto, con
tamafio de celda de 4.8 milimetros, el espesor de la [dmina era de 50 um y la viga era de 480
milimetros de largo. Los soportes se colocaron a 430 milimetros y el percutor tiene 10 milimetros
de radio. Se consideraron a las caras y al nicleo como piezas distintas dentro del mismo modelo,
ensambladas suponiendo una unién perfecta entre ellas. Las superficies de contacto entre las
caras y el nucleo se consideraron interacciones tipo tie, el cual impide que se separen y que
tengan movimiento relativo entre ellas. Se modelaron las caras como elementos tipo solid y al
nucleo como tipo Shell.

Se crearon divisiones en las caras del panel, como se muestra en la figura 3.26, para generar
diferentes densidades de malla, con el fin de analizar el comportamiento de los elementos en las
diferentes zonas durante la prueba.
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Figura 3.26 Divisiones de las caras para definir diferentes densidades de mallado [Ivafiez, 2013]

Se considerd como General contact la superficie del percutor con la regidon de nodos de la cara
superior de la viga. Para simplificar el modelo se considerd despreciable la friccién entre estos dos
elementos. El percutor se modelé con la geometria del original y se le asignd su masa real. En los
experimentos el percutor no sufri6 deformaciones, por lo que en la simulacién se le asignaron
propiedades de un material eldstico lineal sin tener en cuenta un comportamiento plastico, con
moddulo de Young de 210 GPa y coeficiente de Poisson de 0.3. Se le asignaron las mismas
propiedades a los soportes debido a que tampoco presentaron deformaciones.

La energia de impacto para la simulacién fue impuesta con una velocidad, una carga tipo field, en
la direcciéon del impacto, blogueando los movimientos en las direcciones restantes, asegurando la
perpendicularidad del impacto. Los elementos de soporte fueron empotrados para impedir el
deslizamiento durante la simulacidn. El percutor se colocé a 0 milimetros sobre el panel con el fin
de disminuir el tiempo de procesamiento.

Las divisiones en las caras del panel ayudaron a hacer un mallado con tamarfos diferentes de
elementos, teniendo en el centro elementos mas pequefios debido a que en esa zona es donde se
requirié obtener mas informacion y se tuvieron mayores deformaciones. Las caras se mallaron con
elementos C3D8R. Como las vigas son mas largas que anchas, el esfuerzo cortante serd muy
grande, por lo que se le hizo una malla fina con elementos tipo shell SR4. Al igual que con las caras,
se aplicé un mallado mas fino en la parte central, para apreciar mejor el pandeo de las celdas. El
percutor se mallé con elementos tetraédricos tipo C3D4 para representar de mejor manera la
geometria circular, ya que esta tuvo contacto con la viga. Se utilizaron elementos hexaédricos tipo
C3D8R. El ensamble mallado quedd como se muestra en la figura 3.27.

Figura 3.27 Ensamble mallado de la prueba de impacto [lvafiez, 2013]

Se validé el modelo al comparar los resultados obtenidos en las pruebas experimentales. Se
comparé la curva de fuerza de contacto-tiempo, fuerza maxima de contacto, curvas de energia-
tiempo y energia absorbida-energia de impacto en valor absoluto. La primera comparacion se hizo
con la respuesta de la viga a impactos de baja velocidad con dos energias de impacto. Se muestran
ambas graficas en la figura 3.28, con energias de impacto de 13.67 J (a) y 22.85 J (b). En la primera
no se producen fallas en la cara superior, mientras que con la segunda energia de impacto si.
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Figura 3.28 Comparacion de la fuerza de contacto experimental y simulada [lvafiez, 2013]

Se obtuvieron gréficas similares en todos los casos comparados, aunque el valor de fuerza maxima
de contacto estd sobre estimado, sobre todo en las simulaciones con bajas energias de impacto.
En las curvas de energia-tiempo también se presentaron comportamientos similares, aunque para
el caso donde no se presentan fracturas en las caras del panel, el modelo considera que se
recupera mas energia eldstica que en el ensayo experimental. En el caso donde se presentan
fracturas en las caras, ambas curvas no presentan diferencias considerables. En la figura 3.29 se
muestran ambas graficas, con energias de impacto de 13.67 J (a) y 22.85 J (b).
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Figura 3.29 Comparacion de la energia absorbida experimental y simulada [Ivafiez, 2013]

Finalmente se concluyé que el modelo con elementos finitos pudo reproducir las curvas fuerza-
tiempo para todas las energias de impacto, asi también como el valor de energia a partir del cual
se presenta fractura en las caras, con una diferencia de menos del 5%. También sirvié para
demostrar los diferentes comportamientos en funcién de la energia de impacto, con bajas
energias de impacto las vigas trabajan a flexidn global, mientras que para energias altas se
presentan fracturas en la cara superior y se absorbe la energia del impacto. Se observé que, con
bajas energias de impacto, la energia es absorbida al deformar pldsticamente al nucleo, mientras
que, para altas energias de impacto, es la cara superior es quien absorbe la energia.
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Capitulo 4. Simulacion de pruebas

En este capitulo se explicara el proceso para simular las pruebas descritas en el capitulo anterior.
Estas se hardn en el programa de Abaqus® con el objetivo de obtener graficas de fuerza-
desplazamiento, las cuales serdn comparadas con las obtenidas en las pruebas reales realizadas
por el equipo de la Universidad Edith Cowan. Se utilizard Abaqus® ya que el grupo de trabajo
UDIATEM de la Facultad de Ingenieria, cuenta con licencia para su uso, ademas de que el equipo
de UNAM Motorsports tiene experiencia en el modelado de materiales compuestos con este
software.

Abaqus/Explicit® se recomienda utilizar en modelos dinamicos breves, como pruebas de caida,
choques automovilisticos e impactos de bala. A pesar de esto, también es muy utilizado en
modelos cuasiestaticos donde existan comportamientos no lineales, como por ejemplo laminado
de metal caliente o compresion de estructuras de absorcidn de energia. Por esta razdn se utilizara
en este trabajo, ya que el nicleo de honeycomb sufrira grandes deformaciones.

4.1 Prueba a flexion en 3 puntos

Se modelaron 4 partes, el nucleo, la cara superior e inferior y una geometria que servira como
ariete y soportes. El ndcleo es un Shell deformable en 3D, mientras que las caras son Shell 3D
deformables y el ariete/soporte fue modelado como un Shell 3D analiticamente rigido.

En el trabajo de la Universidad Edith Cowan no se especifican las propiedades de los materiales
que se emplearon para la fabricacion de los paneles, solo se menciona que se utilizd fibra de
carbono sarga de 200 gr/m* pre-impregnada, que probablemente fue una sarga 2x2 de 3k y
honeycomb con tamafio de celda de %4” de 30 milimetros de espesor de la marca Hexweb?®. La
marca Performance Composites Ltd tiene a disponibilidad propiedades de tela de fibra de carbono
estandar, (http://www.performance-composites.com/carbonfibre/mechanicalproperties_2.asp)
las cuales se muestran en la tabla 4.1. A cada lamina se le asignd espesor de 0.012” (304.8 um) el
cual es propio de la fibra de carbono con las caracteristicas antes descritas. Como se mencioné en
el capitulo anterior, cuentan con una secuencia de laminado de [90, 45, 90] (Figura 4.1).

= 2

t = 0.0003048

t = 0.0003043

=
%,

Layup: "C45-2C90"
Total thickness: 0.000914,

h Plot of plies 1 to 3, of 3.

Figura 4.1 Secuencia de laminado [90, 45, 90]
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Tabla 4.1 Propiedades de la fibra de carbono unidireccional de alto mddulo [Performance Composites, 2009]

Propiedad Tela de fibra de carbono estandar | Unidades
Moédulo de Young 0° (E1) 70 GPa
Médulo de Young 90° (E2) 70 GPa
Médulo cortante en el plano (G12, G13) 5 GPa
Mdédulo de Poisson (v12) 0.1

Tampoco se especifica el material ni el calibre del honeycomb, por lo que se seleccionara un
material y un valor intermedio de calibre disponible en el catalogo de Hexweb®, los cuales cuentan
con aluminio 5052 y 5056. Las propiedades de las hojas de estos se muestran en la tabla 4.2.

Tabla 4.2 Propiedades de hojas de aluminio [Matweb, 2017]

Propiedad Aluminio 5052-H19 | Aluminio 5056-H191 | Unidades

Densidad 2680 2640 kg/m?
Moédulo de elasticidad 70 72 GPa
Coeficiente de Poisson 0.33 0.33

Para el modelo se seleccionaron las propiedades del aluminio 5056, ya que de acuerdo a la hoja de
datos de Hexcel®, este es mas resistente que el 5052 [Hexcel®, 2015]. Cuentan con calibres de
0.0007”, 0.001”, 0.0015”, 0.002” y 0.0025"”, por lo que se eligio el espesor de 0.0015” (38.1 um),
siendo este el espesor intermedio disponible. Debido al método de fabricacion del honeycomb, el
cual se muestra en la figura 4.2, las caras que son soldadas o pegadas, cuentan con doble espesor,
por lo tanto este también fue considerado en el modelo.

Rollo de
aluminio Rodillos

Electrodos

Nucleo

Laminas apiladas y corrugado

soldadas
Figura 4.2 Espesor doble en las caras unidas [Wadley, 2006]

La parte que simula el ariete y los soportes fue hecha como un Shell analiticamente rigido ya que
se considera que se deformara poco a comparacion del panel y son menos costosas en términos
de coémputo. El punto de referencia fue colocado en el centro de la cara que hace contacto con el
panel. En la prueba real, se redondearon las esquinas con el fin de disminuir la concentracién de
esfuerzos, por lo que en el modelo también fueron considerados, asignandoles un radio de la
mitad del espesor de la solera. En la figura 4.3 se muestran las dimensiones del modelo, el cual
tiene 100 milimetros de profundidad.
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Figura 4.3 Dimensiones del modelo de flexién en 3 puntos

En el médulo Interaction se cred una condicién de contacto general sin friccion entre la cara
superior y el ariete, de la misma manera entre la cara inferior y los soportes. Ya que en el modelo
se considera que las caras y el honeycomb estan unidos de forma ideal, es decir que durante la
prueba no se separaran, se les asignd una restriccidén de tipo tie. A los puntos de referencia de los
soportes se les asignd una condicién de frontera de empotramiento, mientras que al ariete se le
restringieron todos los grados de libertad con excepcién del 3ro, al cual se le dio una velocidad
constante de 0.1 mm/s en direccion negativa, como lo recomienda la norma ASTM C393.

A fin de percibir mejor los esfuerzos, se hicieron particiones en las caras y se mallé con elementos
mas pequefios en las zonas donde se espera mayor deformacidn, de modo que la cara superior fue
mallada finamente en la zona central, mientras que las caras fueron malladas con elementos mas
pequefios en el centro. Ya que la mayor deformacion se dara a lo largo del panel, la base de los
elementos se hizo mas pequefa que su altura. En la figura 4.4 se muestra el mallado de dichas
partes.

L e ]

5X 10
Figura 4.4 Particion y mallado de las caras. Medidas en milimetros

El honeycomb fue mallado con elementos de 2 milimetros para capturar la deformacion, la cual,
en este modelo no es tanta como en las otras dos pruebas. Los soportes y el ariete no fueron
mallados ya que son piezas analiticamente rigidas. El tiempo de simulacién fue de 40 segundos,
dentro de los cuales, el equipo de ECU obtuvo la fuerza maxima de la estructura. En la figura 4.5 se
muestra el ensamble final.
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Figura 4.5 Ensamble de la prueba a flexion en 3 puntos

Los tiempos de procesamiento en Abaqus/Explicit® no solo dependen del tamafio del modelo o de
la cantidad de elementos, sino también de los incrementos de tiempo en los que el software
resuelve las ecuaciones. Estos intervalos se calculan para tener estabilidad en la solucién y
predecir la propagacién de las ondas con altas frecuencias en el modelo. Esta condiciéon limita los
intervalos de tiempo, con la finalidad de evitar que la onda no se transmita mds alld de la
dimension del elemento mas pequeiio en un solo intervalo. A esto se le conoce como la condicién
de Courant, de la cual su ecuacion es la 4.1

h]
Clmin

At <f [ (4.1)

Donde At es el incremento estable de tiempo, h es el tamafio del elemento mas pequefio, c es la velocidad de la onda
acustica y f es el factor de escala que mejora la estabilidad.

La ecuacién para calcular la velocidad de la onda acustica es diferente para cada tipo de elemento,
pero la forma mas sencilla es la 4.2.

c= |- (4.2)

Donde E es el médulo de Young y p la densidad.

Existen tres parametros que pueden modificarse para incrementar los intervalos de tiempo y con
esto disminuir los tiempos de computo: el tamafio de elementos, el médulo de Young vy la
densidad. Incrementar el tamafo de los elementos no es viable cuando se tienen geometrias
complejas o cuando se tienen grandes deformaciones. El mddulo de Young es una propiedad que
es caracteristica del material, por lo que su modificacién podria equivaler a un cambio de material.
Modificar la densidad también afecta la precisién, ya que la fuerza es igual a masa por aceleracion.
Es por esto que los factores de escalamiento de masa deben utilizarse con cuidado, con el fin de
descartar efectos inerciales que alteren la precisién de los calculos.

Para reducir el tiempo de computo, se aplicé un factor de escalamiento de masa de 1E5 y se revisé
que la energia cinética se mantuviera constante y en un valor bajo, mientras que la energia interna
incrementaba exponencialmente. Se pueden utilizar factores de escalamiento ain mdas grandes,
pero se tiene el inconveniente de que de la grafica de fuerza-desplazamiento no tiene un
comportamiento continuo.
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4.2 Ensayo a cortante

Se utilizaron las mismas propiedades para la fibra de carbono de las caras y del aluminio para el
nucleo que en el modelo anterior y se agregaron dos nuevas partes, dos ldminas de aluminio de
0.3 milimetros de espesor que el equipo de ECU agregd para aumentar la resistencia del panel
para esta prueba. Estas son partes sélidas deformables y se agregaron al ensamble sobre los
laminados de fibra de carbono. Asi como con ellas y el honeycomb, se asigné una restriccion de
tipo tie para unir cada ldmina con su respectiva cara.

El elemento de aplicacién de fuerza fue un cilindro tipo Shell analiticamente rigido de 1 pulgada de
didmetro, su punto de referencia se colocd al centro de la cara circular inferior que toca al panel.
Se cred una pieza llamada placa de apoyo como un Shell andliticamente rigido, cuya funcién es
soportar la estructura durante la simulacién. Entre estas dos piezas rigidas y el panel, se cre6 una
interaccion de contacto general sin friccién. Ya que en este modelo se presenta una gran
deformacién, principalmente en el honeycomb, hay superficies que se atraviesan, por lo tanto hay
fuerza y energia que no se considera, por lo que fue necesario agregar a la condicion de contacto
general, la interaccion del honeycomb consigo mismo. Al punto de referencia de la barra se le
asigno una velocidad constante de 0.1 mm/s en direccidén negativa del eje Z y se restringieron los
grados de libertad restantes, mientras que la placa de apoyo fue empotrada en su nodo de
referencia. Estas piezas no fueron malladas ya que no es necesario hacerlo con piezas
analiticamente rigidas.

Se realizaron particiones a las caras de fibra de carbono y a las laminas de aluminio con la finalidad
de generar una malla fina en el centro, ya que en esa zona es donde se concentraran los esfuerzos
y deformaciones. Para la zona central de la cara superior de fibra de carbono se utilizé un tamano
global aproximado de 1.5 milimetros, mientras que para el refuerzo de aluminio se eligié un
tamafio de 0.8 milimetros (Figura 4.6). Se hizo algo similar con el mallado del honeycomb, al
asignar elementos mas pequefios en el centro para representar la compresién lo mas real posible,
de 1x2 milimetros, mientras que en el resto de este se utilizaron elementos de 2 milimetros. Para
las caras inferiores de fibra de carbono y aluminio, al no tener grandes deformaciones, se mallaron
con un tamafio global aproximado de 5 milimetros (Figura 4.7).

N~

Figura 4.6 Particion de las caras de fibra de carbono y aluminio con sus respectivos mallados
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Figura 4.7 Mallado de las caras inferiores de aluminio y fibra de carbono

A la simulacion se le asignd un tiempo 80 segundos de duracion, ya que dentro de ese tiempo se
aplicé la mayor fuerza al panel durante la prueba realizada por el equipo de ECU. Para que el
tiempo de procesamiento se reduzca, se asignd un factor de escalamiento de masa de 1E7,
cuidando la relacién entre la energia cinética e interna y la grafica de fuerza-desplazamiento. En la
figura 4.8 se muestra el ensamble del modelo para la prueba a cortante. El panel cuadrado mide
100 milimetros y el nucleo tiene 30 milimetros de alto.

&,

Figura 4.8 Ensamble de la prueba a cortante

4.3 Pruebas a anclajes

Para este modelo se utilizaron las mismas propiedades de las caras y del nucleo, y se agregaron
nuevas piezas. En primer lugar, se modeld el anclaje como un cilindro de 17 milimetros de
didmetro, no se considerd la pieza original ya que la zona azul (Figura 4.9) se llend con resina para
unirla con el honeycomb, por lo que en el software, la superficie exterior del tubo fue unida a los
elementos contiguos del honeycomb con una restriccion tipo tie. Esta pieza se modelé como un
Shell 3D analiticamente rigido, ya que se considera que la pieza no se deformara. Al ser una pieza
analiticamente rigida, no necesita ser mallada.

Resina

Figura 4.9 Pieza original y modelada en Abaqus® [James, 2010]
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También se realiz6 un Shell 3D discretamente rigido que funcionara como la estructura que
detendra el panel, con excepcién de una zona central cuadrada de 80 milimetros. El honeycomb
fue modelado con un espacio central circular vacio, en donde fue ensamblado el anclaje (Figura
4.10). Este fue mallado con elementos de 1x0.9 milimetros.

{

b

Figura 4.10 Modelo del honeycomb con espacio central para el anclaje

Se utilizaron las mismas restricciones para unir las piezas, del tipo tie entre los nodos superiores e
inferiores del honeycomb para unirlos con sus respectivas caras. El contacto entre la cara superior
del panel y el soporte se consideré6 como contacto general sin friccion. Asi como en el modelo
anterior, se presentan grandes deformaciones en el nucleo, por lo que es necesario considerar el
contacto entre el mismo.

Las caras cuentan con elementos mds pequefios al centro para determinar mejor la deformacion y
los esfuerzos. A las aristas externas se les asignd un tamafio global aproximado de 3 milimetros,
mientras que a las particiones diagonales se les determind una tendencia de mayor tamafio (3
mm) a menor (1 mm) en la direcciéon de las flechas (Figura 4.11).

Figura 4.11 Mallado de las caras de fibra de carbono

El punto de referencia del soporte fue empotrado, mientras que al del anclaje se le asigné en
direccién positiva del eje Z, una velocidad de 0.1 mm/s, mientras que el resto de los grados de
libertad fueron restringidos. El tiempo de simulacién para esta prueba es de 150 segundos, ya que
dentro de este tiempo se obtiene la fuerza maxima aplicada al panel. Para que el tiempo de
procesamiento disminuya, se utilizé un factor de escalamiento de masa de 1E7, ya que con este
valor se tiene un buen comportamiento de la grafica fuerza-desplazamiento y de la relacién de
energia cinética e interna. En la figura 4.12 se muestra el ensamble del modelo. El panel cuadrado
mide 120 milimetros y el ndcleo tiene 30 milimetros de alto.
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Figura 4.12 Ensamble de la prueba a anclajes

4.4 Iniciacion y evolucion de la falla para materiales
ductiles y reforzados con fibras.

En la tabla 4.1 se presentaron las propiedades elasticas de la fibra de carbono que se utilizaran
para la simulacidon. Con estas, solo serd posible obtener el comportamiento elastico de la
estructura durante toda la simulacidn, sin importar cuanto se deforme ésta. Ya que esto no es
fisicamente posible, es necesario definir un criterio de iniciacién de la falla y su evolucién. Con la
iniciacion de la falla se define el instante en el que se crea una grieta haciendo que las propiedades
del material se deterioren. Abaqus/Explicit® considera el criterio de Hashin para definir la
iniciaciéon de la falla, tomando en cuenta cuatro modos de falla, rotura de fibras por traccion (X,) y
compresion (X.) y rotura de la matriz por traccion (Y,) y compresién (Y.), asi como también el
esfuerzo cortante interlaminar. Estas propiedades también estan disponibles en la pdgina de
Performance Composites  (http://www.performance-composites.com/carbonfibre/mechanical
properties_2.asp) y se presentan en la tabla 4.3.

Tabla 4.3 Propiedades utilizadas en el criterio de inicio de falla de Hashin [Performance Composites, 2009]

Propiedad Tela de fibra de carbono estandar | Unidades
Esfuerzo ultimo a traccion 0° (X,) 600 MPa
Esfuerzo ultimo a compresién 0° (X.) 570 MPa
Esfuerzo ultimo a traccion 90°(Y,) 600 MPa
Esfuerzo ultimo a compresién 90° (Y,) 570 MPa
Esfuerzo cortante ultimo en el plano (S) 90 MPa

Como se explicé anteriormente, este criterio toma en cuenta cuatro formas generales, las cuales
se presentan en las siguientes ecuaciones.

Tension de las fibras Ff = (%)2 +a (%2)2 Cuando: 6;; =0 (4.3)
Compresion de las fibras Ff = (%)2 Cuando: 6, <0 (4.4)
Tension de la matriz EL = (%)2 + (%2)2 Cuando: 65, =0 (4.5)
Compresion de lamatriz  Ef = (%)2 + [(Z};—CT)Z -1 % + (%2)2 Cuando: 65, <0 (4.6)

Donde X' es la resistencia longitudinal a tension, X° es la resistencia longitudinal a compresién, 4 representa la
resistencia transversal a tension, Y® es la resistencia transversal a compresion, S' es la resistencia longitudinal a cortante,
s representa la resistencia transversal a cortante. a es un coeficiente que determina la contribucion del esfuerzo
cortante a la tensién de las fibras del criterio de inicio. 611, 6,2, T12 son los componentes del tensor de esfuerzos.
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Los componentes del tensor de esfuerzos son usados para evaluar el criterio de inicio, los cuales se
calculan de la siguiente ecuacion:

6 =Mo (4.7)

Donde o es el esfuerzo real y M es el operador de dano:

1

—_— 0 0
(1-df)
1
M = 0 = 0 (4.8)
1
0 (1_ds)

ds, dm y ds son variables internas que caracterizan el dafio de las fibras, de la matriz y a cortante, las
cuales se derivan de las variables de dafo d]’?, dlf, dt, y dS, que corresponden a los cuatro modos
antes definidos y los cuales se seleccionan de la siguiente manera:

dt sid1 =0
f 11 =Y
de = 4.9
! {d; Si6y; <0, (4.9)

dfn Si 622 = 0,
= 4.1
dm {dfn Si Gy <0, (4.10)

ds=1- (1-df)(1-df)(1 —dE)(1 —d) (4.11)

Antes de que se cumpla algln criterio, el operador de daino, M, es igual a la matriz identidad, por
lo tanto & = 0. Una vez que se ha cumplido algun criterio para algin modo de falla, M toma
importancia en el criterio para los demas modos de falla. El esfuerzo real, &, representa el
esfuerzo actuando en la zona dafnada que resiste las fuerzas internas. Una variable de salida esta
relacionada con cada uno de los cuatro criterios, para indicar cuando alguno de ellos se ha
cumplido.

Hasta este punto no se ha proporcionado informacion al software sobre lo que sucede después de
que la falla ha ocurrido. Es por eso que, se necesita definir como se degrada el material una vez
gue ha empezado la falla. Para esto, Abaqus/Explicit® necesita conocer la energia disipada durante
la falla por traccién (Gy) y compresion (Gg) de las fibras y por traccién (G,,) y compresion (G,) de
la matriz.

Estas propiedades se tomaron del trabajo hecho por Camanho et. al en 2007, donde estudiaron el
uso de un modelo de dafio continuo para predecir la resistencia de laminados de fibra de carbono
con agujeros de distintos tamafios. Con ayuda de experimentacion, determinaron las
consecuencias de variar el tamafo de los agujeros y el proceso de desarrollo de la zona de fractura
antes de la falla final.

El material utilizado fue cinta de fibra de carbono unidireccional IM7-8552 de la marca Hexcel®.
Para obtener la energia de fractura, realizaron pruebas de doble cantiléver y de flexion en 4
puntos (Figura 4.13) para obtener el modo | y Il de resistencia a la fractura, los cuales se muestran
en la tabla 4.4.
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Aplicacién de carga

Yy Laminado
P\//’\ Carga aplicada [[aminado
Fractura P por bisagras & T o~
Soportes inicial .. N Fractura
v interlaminar

Figura 4.13 Prueba de doble cantiléver [Sharcnet, 2016] y de flexion en 4 puntos [Bioh, 2010]
Tabla 4.4 Energia de fractura para el material IM7-8552 [Camanho, 2007]

Propiedad Valor | Unidades
Tension de la matriz (Gn) | 0.2274 | ki/m?
Compresion de la matriz (G) | 5.62 kJ/m?

La energia de fractura de las fibras se obtuvo por medio de pruebas de tensién compacta y
compresion compacta a laminados propuesto por Pinho et. al en el afio 2005, donde se
determinaron las propiedades usando las probetas mostradas en la figura 4.14, con la izquierda se
obtendrd la energia de fractura a tensidn y con la derecha a compresidén. La secuencia de laminado
para las probetas fue de [90, 0]gs considerando 0° en direccién paralela a la aplicacion de la carga.
El material utilizado fue fibra de carbono unidireccional preimpregnada T300/913. Las propiedades
obtenidas en el trabajo de Camanho se presentan en la tabla 4.5.

h J,‘L_ y h -l"L_
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i {
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¥ O Qr-']“ [« O"
v I Y _‘—

14 | a,=26 \ 14 | a,=20
e > - L B »

y= & =&
L w=51 . le w =31 »l

Figura 4.14 Probetas para prueba de resistencia de fractura a tension y compresién. Acot: mm [Pinho, 2005]

-

Tabla 4.5 Energia de fractura para el material IM7-8552 [Camanho, 2007]
Propiedad Valor | Unidades
Tensidn de las fibras (Gg,) 81.5 kl/m?
Compresién de las fibras (G¢) | 106.3 kl/m?

Estas propiedades se utilizardn en la simulacién con el fin de determinar el momento en el que
empieza la falla y cdmo evoluciona ésta. Antes, del inicio de la falla, el material es considerado
como linealmente elastico, después de esto, la respuesta del material se calcula con:

o=Cg4¢ (4.12)

Donde € es la deformacion y C, es la matriz de dafio elastico:

L (1 - df)El (1 - df)(l — dp)Vva By 0
Ca= D (1 - df)(l — dy)Vviz B, (1-dp)E; 0 (4.13)
0 0 (1—dy)GD
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Donde D =1 — (1 - df)(l — dm)Vi2V21; dy simboliza el estado actual del dafio de la fibra, mientras que d,, el del dafio
de la matriz y d, el del dafo a cortante; E; es el mddulo de Young en la direccién de las fibras y E, es en direccion
perpendicular a la direccion de las fibras; G es el modulo a cortante; vy, y v,; son los coeficientes de Poisson. Las
variables de dafio dj, d, y d; se obtienen de la misma forma descrita en las ecuaciones 4.9, 4.10 y 4.11.

Para disminuir la dependencia del mallado durante el ablandamiento del material, Abaqus®
implementa la longitud caracteristica a los cdlculos, para que la ecuacidn constitutiva se exprese
como relacién del esfuerzo y la deformacion. La variable de dafo evolucionard de forma que la
relacion se comporte como en la figura 4.15, para los 4 modos de falla. La pendiente positiva antes
del inicio de la falla corresponde al comportamiento lineal, mientras que la pendiente negativa se
obtiene con el desarrollo de la respectiva variable de dafio de acuerdo, a las siguientes ecuaciones:

Esfuerzo A
equivalente
0 Jerccsmesssonsranay

Oeq !
|
I
I
|
|
I
I
|
I}
i
|
- .

0 0 P >
8eq 8eq Desplazamiento
equivalente

Figura 4.15 Esfuerzo equivalente contra desplazamiento equivalente [Abaqus® Documentation, 2017]

Traccion de las fibras (67, = 0): 85; = LC\/(&11)? + ag?, (4.14)
ft _ (o11{e1)+at 61,
Ocq = ag,‘;/Lc (4.15)
Compresidn de las fibras (6,1 < 0): quc = L(—g;;) (4.16)
fe _ (zouk=en)
Ooq = G (4.17)
Traccién de la matriz (65, = 0): Soat = LE\(e22)? + €2, (4.18)
t _ (022Me22)+T128
O-;g — 22 85};/1‘6‘12 12 (4.19)
Compresidn de matriz (55, < 0): Oeq” = LE\/(—&5,)% + €2, (4.20)
_ (=022 =€) +T12€
O.ergc — 22 52102/2LC 12€12 (4_21)

C . soas . .
L~ representa la longitud caracteristica; los simbolos «> en las ecuaciones representan el corchete de Macaulay, el cual se
define para todo @ € R como: {(a) = (a + |a|)/2.

Una vez que se cumplio el criterio para el comportamiento mostrado en la figura 4.15, la variable
de dafo para cada modo se calcula con la siguiente ecuacién:

5£q (5eq_52q)

d=
Seq(624—6%)

(4.22)

Donde 5&1 es el desplazamiento equivalente inicial al cual se inicia el criterio para cada tipo de falla, 63;1 es el
desplazamiento al cual el material ha fallado por completo.
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Los valores de 6§q para cada modo de falla, dependen de la rigidez y de los parametros de
resistencia especificados en el criterio de inicio de falla. Para cada modo de falla se especifica la
energia disipada debido a la falla, G, el cual corresponde al 4rea del tridngulo de la figura 4.15.

Para el ensayo a cortante, también es necesario implementar un criterio de falla para la [dmina de
aluminio que se agregd como refuerzo. Por lo tanto, se utilizaran las propiedades utilizadas por
Schwer en el afio 2009. En su trabajo se evalia un método numérico sin mallas, el cual ofrece a los
analistas una técnica alternativa para simular problemas de balistica.

La aleacidn de aluminio utilizada para la placa es de 6061-T6, el cual es ampliamente utilizado en
donde se requiera un buen desempefio del material manteniendo un bajo peso. Debido a que el
equipo de ECU Racing no reportd que aleacién utilizé para el refuerzo, ésta puede adaptarse a la
simulacidn ya que sus propiedades se adaptan para la aplicacién que se le dara. En la tabla 4.6 se
muestran las propiedades del aluminio 6061-T6.

Tabla 4.6 Propiedades de hojas de aluminio [Matweb, 2017]

Propiedad Aluminio 6061-T6 | Unidades
Densidad 2700 kg/m?
Médulo de elasticidad 68.9 GPa
Coeficiente de Poisson 0.33
Porcentaje de elongacion 17 %

En el trabajo utilizaron el criterio de Johnson-Cook, del cual obtuvieron las propiedades de la
aleacién del reporte técnico hecho por Johnson y Holmquist en 1989. En las tablas 4.7 y 4.8 se
enlistan las propiedades utilizadas.

Tabla 4.7 Parametros para el modelo de endurecimiento de Johnson-Cook para el aluminio 6061-T6 [Johnson, 1989]

Parametro | Valor | Unidades
A 324.1 MPa
B 113.8 MPa
n 0.42
C 0.002
1.34
£ 1 seg™

Tabla 4.8 Parametros para el modelo de falla de Johnson-Cook para el aluminio 6061-T6 [Johnson, 1989]

Parametro | Valor
D, -0.77
D, 1.45
D, -0.47
D, 0.0
Ds 1.6

El modelo de plasticidad de Johnson-Cook es una particularidad del modelo de flujo de Mises con
formas analiticas de la ley de endurecimiento. Es apropiado para velocidades altas de deformacion
de muchos materiales, incluyendo a la mayoria de los metales y es utilizado cominmente en
simulaciones dinamicas adiabaticas. El modelo de endurecimiento de Johnson-Cook es un tipo
particular de endurecimiento isotrépico en donde el esfuerzo de cedencia tiene la siguiente forma:
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0® = [a+B (&)"|(1-6™) (4.12)

Donde € es la deformacién plastica equivalente y A, B, n, m son parametros del material medidos en o debajo de la
temperatura de transicion.

Como la simulacidn se llevara a cabo en frio, el segundo factor no afectara la ecuacién, por lo que
se puede descartar. La velocidad de deformacién de Johnson-Cook asume que:

o = o%(&P, 0)R(ePH) (4.13)
Pl = gyexp E (R - 1)] Cuando: & > ¢° (4.14)

7 es el esfuerzo de cedencia a una velocidad de deformacién, P! es la velocidad de deformacién plastica equivalente, &
y C son pardmetros del material medidos en o debajo de la temperatura de transicion, c®(&P!, 8) es el esfuerzo de
cedencia estatico y R(&P!) es la relacion del esfuerzo de cedencia a una velocidad de deformacién entre el esfuerzo de
cedencia estatico.

Al despejar R de la ecuacién 4.13 y sustituirlo en la ecuacién 4.14 junto con la ecuacion 4.12 se
obtiene la siguiente expresion:

G=|a+B (@) |[1+c 1ni—':] (1—86m) (4.15)

Abaqus/Explicit® también cuenta con el modelo dindmico de falla de Johnson-Cook, el cual es de
uso especifico para el modelo de plasticidad descrito anteriormente. Este es apropiado para
velocidades altas de deformacién de metales. El modelo dindmico de falla esta basado en el valor
de deformacion plastica equivalente en los puntos de integracidn de los elementos, se considera la
falla cuando el pardmetro de dafio, w, excede el valor de 1:

W= (%) (4.16)

f

. L L . _pl L .
Donde A&P! es el incremento de la deformacién plastica equivalente, 5}’ es la deformacidn en la falla. La sumatoria es
realizada en todos los incrementos del analisis.

. s _pl . . .2
Se asume que la deformacién en la falla, &% es dependiente de la velocidad de deformacién
Lo . . gl L. L. . . L.
plastica adimensional, <5 una proporcién de presidon adimensional y relaciéon del esfuerzo
0
desviatorio, Z, donde p es el esfuerzo de compresiéon y g es el esfuerzo de Misses; y la

temperatura adimensional, 8. Finalmente la ecuacién que describe la falla es la siguiente:

&' = [dy +dyexp(d; g)] [1+d,in (2—’:)] (1+ dsb) (4.17)

Donde d;.; son parametros medidos por debajo de la temperatura de transicion y &, es la velocidad de deformacion de
referencia.

Cuando el criterio se cumple, los componentes de la relacidon del esfuerzo desviatorio toman el
valor de cero y se mantienen asi por el resto del analisis.
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Capitulo 5. Analisis de resultados

En este capitulo se revisaran los resultados del procesamiento de los modelos descritos en el
capitulo anterior. Estos se compararan con los de las pruebas fisicas hechas por el equipo de ECU
Racing. También se inspeccionara la distribucidon de esfuerzos en cada regién para determinar una
posible falla. Se tendrdn resultados diferentes debido a que en el trabajo no se especifican las
propiedades de los materiales utilizados ni sus caracteristicas, lo que interesa es tener un modelo
gue se comporte de forma similar a una estructura sometida a las pruebas fisicas y en los érdenes
de magnitud de referencia. Las propiedades de los materiales que usaria el equipo de UNAM
Motorsports, se obtendrian por medio de pruebas y de su caracterizacidn, lo cual esta fuera del
objetivo de esta tesis.

5.1 Prueba a flexion en 3 puntos

En la simulacidn se aprecia un buen comportamiento del modelo, apegdndose a lo que sucederia
en una prueba real. La grafica de fuerza-desplazamiento de la figura 3.5 se compard con la grafica
obtenida en la simulacién de este trabajo (Figura 5.1).
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e Prueba fisica ECU Simulacién Abaqus sin evolucidn de falla === Simulacién Abaqus con evolucién de falla

Figura 5.1 Comparacion entre las curvas obtenidas de la prueba fisica y la simulacidn con y sin criterio de inicio
y evolucion de falla.

En los primeros 3 milimetros de desplazamiento se observa que la estructura trabaja en el rango
eldstico, el cual es igual con y sin el uso del criterio de evolucién de falla. Entre las pendientes de la
prueba fisica y la simulacién existe un 52.8% de diferencia. Esto se debe a las propiedades que se
escogieron para la fibra de carbono, las cuales son probablemente superiores a las usadas por el
equipo de ECU Racing. Otro factor que afecta la diferencia entre las gréficas, es el hecho de usar
restricciones tipo tie para unir las caras de fibra de carbono con el nucleo, incrementando la
rigidez de la estructura. Las propiedades del adhesivo utilizado en la realidad, disminuirian la
resistencia y rigidez de la estructura con respecto a la simulacion y probablemente habria fallas en
las uniones de las caras con el nucleo.
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Gracias al criterio de iniciacion y evolucion de falla implementados en las caras de fibra de
carbono, se puede obtener su fractura. En la grafica azul se observa la disminucién repentina de la
fuerza aplicada, indicando la ruptura de la fibra de carbono, mientras que en la verde se aprecia
una ligera disminucién de fuerza aplicada, debido a la compresién del honeycomb. La falla de la
simulacidn y la prueba fisica se encuentran a 0.5 milimetros de diferencia aproximadamente.Esta
diferencia se debe nuevamente a la fibra de carbono utilizada para la simulacién, la cual es mas
resistente que la utilizada por ECU, fracturandose a mayor desplazamiento del ariete.

En la figura 5.2 se muestran la distribucidon de esfuerzos antes y después de la fractura de la cara
superior del panel, en ellos se llega al esfuerzo maximo a compresién de las fibras. Esto provoca la
fractura y la disminucién de la fuerza de reaccién. Esta se localiza en el centro de la cara, donde el
ariete aplica la carga, teniendo en esa zona una mayor concentracién de esfuerzos.

S, Mises
Multiple section points
(Avg: 75%)

+5.600e+08

S, Mises
Multiple section points
(Avg: 75%)

Figura 5.2 Panel antes y después de la falla en la cara superior.

El modelo presenta un comportamiento similar al de una prueba real, existen concentraciones de
esfuerzos en la zona de aplicacién de la carga, asi como también en la zona donde se apoya el
panel, pero esto es normal debido a la geometria del ariete. La fractura ocurre a la mitad del
panel, que es donde estd la mayor deformacidn. Previo a la falla, la distribucién de esfuerzos tiene
una distribucion gradual desde la mitad del panel hacia los extremos. Después de la fractura, los
esfuerzos en las caras y en el honeycomb se relajan; en el primero se debe a que después de la
falla, ya no opone la misma resistencia al desplazamiento del ariete; en el honeycomb antes de la
fractura, la distribucién gradual de esfuerzos en todo su largo se debe a que las caras los
distribuyen, pero al fallar, los esfuerzos y la deformacion son soportados en gran parte por el
honeycomb, por lo tanto, comienza a deformarse, absorbiendo energia.

5.2 Ensayo a cortante

Para la siguiente simulacion se obtuvieron los resultados de la figura 5.3, en los cuales se aprecian
diferencias entre la simulacién y la prueba fisica. Los motivos son los mismos que en la prueba
anterior. En el primer milimetro de desplazamiento de la simulacién se aprecia un
comportamiento similar con y sin el uso del criterio de iniciacién y evolucién de falla. A partir de
este punto es donde se separan las gréficas, debido a que el criterio de inicio de falla se cumple.
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La variable STATUS proporciona el estado del elemento para los cinco tipos de falla de los
materiales compuestos, las cuales se encuentran en las ecuaciones 4.9, 4.10 y 4.11. El niumero 1
muestra que el criterio de falla se ha cumplido, lo cual significa que el material ha fallado y se
procede a hacer uso de la evolucién de la falla. Por el contrario, el nimero 0 significa que el
material ain no cumple con el criterio, conservando sus propiedades.
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Figura 5.3 Comparacion entre las curvas obtenidas de la prueba fisica y la simulacién con y sin criterio de inicio
y evolucion de falla.

Entre la prueba fisica y la simulacidn sin criterio de falla existe una diferencia entre pendientes del
61.7%, mientras que, con el uso del criterio de falla, la diferencia se redujo a un 22.9%. Gracias a
esto, se observa la importancia de los criterios de falla de los materiales, los cuales hacen que el
comportamiento se apegue mas a lo que sucede en la realidad.

Con 5 milimetros de desplazamiento la fuerza necesaria comienza a disminuir, ya que en este
punto se les asigna a los elementos el valor de 0 (Figura 5.4), por lo tanto las propiedades de la
fibra se degradan, haciendo que la fuerza de reaccién sea menor. La diferencia en el momento de
disminucién de fuerza respecto a la prueba real, ya que en este punto el refuerzo de aluminio ya
no opone resistencia alguna, mientras que en la prueba fisica, es probable que esta misma siga
resistiendo la carga aplicada al panel hasta que la fibra de carbono falle. La fuerza se mantiene
constante a partir de los 5.5 milimetros ya que se comprime el honeycomb.

Figura 5.4 Asignacion del valor de STATUS a los elementos de la fibra de carbono.
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Gracias al criterio de inicio de falla y a la opcién de eliminacién de elementos, se observa una
“separacion” de elementos (figura 5.5), simulando la ruptura del material. Cuando al estado de

algun elemento se le asigna el valor de 0, Abaqus® lo remueve de la visualizacién, pero esto no
significa que sea eliminado del modelo.

Figura 5.5 Separacion de elementos al final de la simulacion.

Para poder eliminar de la visualizacién los elementos con valor 0, es necesario abrir la ventana de
Field Output desde el menu Result (Figura 5.6). Se selecciona la pestafia Status Variable y se
enlistan las variables con resultados, seleccionando la opcién for whole element. Al seleccionar la
variable STATUS, el programa nos pide definir un rango a partir del cual se eliminaran los
elementos de la visualizacién. Para el caso de las caras de fibra de carbono, se asigha 0 como el
limite maximo, debajo de este, los elementos no se visualizaran.

2 Field Output | S 1 Ed ]
Step/Frame
Step: 1, ECU PST
Frame: 0 o
|| [ primary variable | Deformed Variable | Symbol Variable | Status Variable | Stream Varisble
| Qutput Variable
Use status variable  [] Apply to undeformed state
List only varicbles with results: for whole clement  [7]
Name Description (* indicates complex)
STATUS E L e —
I
|
Tnvariant Component
Section Points..] | Remove elements: +—i [{] Max: |0
Apply

Figura 5.6 Ventana Field Output

Con el refuerzo de aluminio 6061 se hizo algo similar, pero en este caso para observar la “ruptura”
del aluminio, se utilizé la variable PEEQ (Equivalent plastic strain), la cual representa la

deformacién plastica. En la figura 5.7 se muestra cémo se “rompe” la cara superior al final de la
simulacién.
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PEEQ
(Avg: 75%)
— +8.661e-01
W i 1700e-01
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Figura 5.7 Separacion de elementos al final de la simulacidn

Para este caso se selecciona la variable PEEQ en la misma pestafia, pero se elige la opcion at
integration points de la lista de variables con resultados. Se tomd el valor de 0.17 de la tabla 4.6
como limite minimo para ocultar los elementos que superen este valor (Figura 5.8).

2= Field Output ' - tﬂ
Step/Frame
Step: 1, ECUPST
Frame: 0 ofa

Primary Varicble | Deformed Varible | Symbol Variable | Ststus Varisbie §| Stream Veriable |

Output Variable
Use status variable [ Apply to undeformed state

List only variables with results: | at integration points  |v]

Name Description (* indicates complex) B
LE Logarithmic strain components at integration points
| | | msTan Maximumm strain theory failure measure at integration points
| | | masTRS Maximum stress theory failure measure at integration points
| | Pe Plastic strain components at integration points
Equivalent plastic strain at integration points
s Stress components at integration points
SDEG Scalar stiffness degradation at integration points 5
TSAIH Tsai-Hill failure measure at integration paints
TSAIW Teai-Wu failure measure at integration paints =
Invariant Component

Section Points..| | Remove elements: |l— [¢] Min: 017

Figura 5.8 Ventana Field Output

5.3 Prueba a anclajes

Se aprecia una gran diferencia en la fuerza aplicada para la simulacion sin criterio de falla, esto se
debe a que, con muy poco desplazamiento, la fibra de carbono entra en el criterio y la fuerza
disminuye. Se observa que en los primeros 2 milimetros de desplazamiento las graficas de las
simulaciones son muy similares. A partir de este punto se separan, demostrando la importancia de
utilizar algun criterio inicio y evolucién de falla. Cabe destacar que la fuerza maxima entre la
prueba fisica y la simulacidon con criterio de falla son muy similares, 10850 [N] y 10339 [N]
respectivamente, a pesar de haberse obtenido a diferentes desplazamientos. Utilizar una fibra de
carbono diferente a la del equipo de ECU Racing contribuyd a estas diferencias.
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En ambas simulaciones existe una disminucién gradual de la fuerza, aunque en diferente
proporcién. A partir de los 4.5 milimetros de desplazamiento, los elementos cercanos al anclaje
comienzan a tomar el valor de 0 en la variable de estado, haciendo que la fuerza disminuya
gradualmente. A partir de este punto es el honeycomb quien opone resistencia haciendo que la
fuerza disminuya gradualmente.

45000 —
40000 N\

0 2 4 6 8 10 12 14 16
Desplazamiento [mm]

e Prueba fisica ECU e Simulacidn Abaqus sin evolucién de falla Simulaciédn Abaqus con evolucidn de falla

Figura 5.9 Comparacion entre las curvas obtenidas de la prueba fisica y la simulacién con y sin criterio de inicio
y evolucion de falla.

En la figura 5.10 se muestran algunos elementos llegando al valor de 0 para la variable de estado y
siendo ocultados de la visualizacién, con 5.4 milimetros de desplazamiento.

LX)

Figura5.10  Cara superior e inferior al cumplirse el criterio de falla y la eliminacién de elementos.

Como los elementos de las caras aledafios a los anclajes estaban unidos con restricciones tipo Tie,
se obtienen esfuerzos mayores que los reales, esto influyd para que el software considerara la falla
prematura de la fibra, disminuyendo la fuerza necesaria para extraer el anclaje. Para hacer la
simulacidn mas precisa, como trabajo a futuro se puede modelar la resina utilizada para unir los
anclajes al panel o el método de unidén empleado, por ejemplo, adhesivos o uniones mecanicas.

En la figura 5.11 se muestra el panel al final de la prueba fisica realizada por ECU Racing vy la
simulacidn realizada en Abaqus®. Se observa que la fibra tuvo fracturas en direccién radial, las
cuales no se observan en la simulacién. Estas fracturas fragiles son propias de los materiales
compuestos. Si se compara la deformacién de ambos paneles, se aprecia que en el de la
simulacidn no se obtiene tanta deformacién como en el de la prueba fisica, salvo por la localizada
alrededor del anclaje.
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Debido a las restricciones tipo Tie no se separan de las caras como sucede en la imagen de la
izquierda. No se reportd alguna imagen con un corte al panel para analizar la deformacion
alrededor del anclaje, pero es probable que el honeycomb no se haya deformado tanto como las
caras de fibra de carbono, las cuales separaron y se fracturaron.

r

Figura 5.11 Panel al final de la prueba fisica y de la simulacién [James, 2010].

En la figura 5.12 se muestra una simulacion en la que se unieron las caras al honeycomb por medio
de una lamina de elementos cohesivos, con el fin de comparar visualmente los efectos de tomar
en cuenta este tipo de uniéon. Se observa que la deformacién en todo el panel es mucho mayor
que en la simulaciéon de la figura 5.11. Como los nodos del honeycomb no pueden separarse de la
superficie de las caras de fibra de carbono por la restriccion utilizada, la estructura se encuentra
sobre rigidizada. Al incluir las capas cohesivas al modelo, el panel se deforma mas e incluso existe
separacion entre las caras y el honeycomb.

Figura 5.12 Corte de la simulacién donde se utilizan elementos cohesivos para unir las caras al honeycomb.

Con esta comparacién se muestra la importancia de considerar en el modelo las propiedades del
adhesivo y su influencia en los resultados obtenidos. Como trabajo futuro se recomienda
caracterizar las propiedades de los adhesivos utilizados y su implementacion en el programa. Con
esto se obtendran comportamientos similares a los obtenidos en pruebas experimentales.
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Capitulo 6. Conclusiones

Después de presentar el estado del arte del chasis, las reglas pertinentes al uso de un monocasco
de fibra de carbono para la competencia, las pruebas fisicas hechas por equipos participantes y sus
respectivas simulaciones en Abaqus/Explicit®, se concluye que, la metodologia utilizada en este
trabajo sentd las bases tedricas para modelar estructuras tipo sandwich en Abaqus/Explicit®.

Con este trabajo se ha demostrado que es posible modelar estructuras tipo sandwich en
Abaqus/Explicit® con aproximaciones a las pruebas reales. A pesar de esto, las simulaciones son
una herramienta para estimar el comportamiento de la estructura ante diferentes solicitaciones y
nunca podran sustituir a una prueba fisica, por lo que siempre es necesario validar dichas
simulaciones con pruebas experimentales.

Se lograron simular las pruebas fisicas realizadas por el equipo de ECU Racing, obteniendo
resultados en los érdenes de magnitud, gracias a los criterios de inicio y evolucién de falla. Estos
fueron indispensables para conseguir informacidn mas cercana a la obtenida en las pruebas fisicas,
ya que con las propiedades elasticas de los materiales es imposible estimar la eficiencia de las
estructuras con precisién. Con esto se podran disefiar nuevos paneles que cumplan con los
requisitos del reglamento, los cuales pueden cambiar cada temporada, siendo lo mas resistentes y
ligeros posibles.

Gracias a los criterios de falla no solo se obtuvieron resultados similares a los de las pruebas
fisicas, sino que también es posible prever las zonas en las que fallard la pieza o la estructura y a
que rango de fuerza. Esto ayuda a disefiar piezas que soporten las cargas de operacion a las que
estardn sometidas y complementandolas con pruebas experimentales, se validaran dichas
simulaciones.

Una de las razones principales por las que se obtuvieron diferentes resultados respecto a las
pruebas fisicas, se debe a que las propiedades de la fibra de carbono utilizadas en las simulaciones
fueron diferentes, ya que no se reportaron las propiedades de los materiales empleados en las
pruebas experimentales. Esto puede solucionarse caracterizando el material con el que se
elaboren las caras de los paneles, desde sus propiedades eldsticas hasta las necesarias para
modelar su falla. Asi también, para obtener resultados mas precisos, es necesario agregar al
modelo la forma de unidn del nucleo con las caras, con el objetivo de obtener modos de falla
caracteristicos de las estructuras tipo sandwich y pronosticar defectos en su disefio antes de ser
sometidas a pruebas experimentales, ahorrando tiempo y dinero.

Una idealizacidn tomada para el modelo, fue considerar que entre las piezas no habia friccidn, por
lo que la determinacién del coeficiente de friccion para cada andlisis podria ser una adicion al
modelo que lo hard aproximarse a la realidad. Considerar que no hay friccién en el modelo,
determinaria una fuerza menor a la real, ademas de que en el modelo puede haber movimientos
relativos entre las piezas que no suceden en un ensayo real.
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Con la busqueda de modelos realizada en el capitulo 3, se observd que en trabajos similares se
utilizaron subrutinas de usuario VUMAT o UMAT. Su desarrollo e implementacion no es tarea
sencilla, por lo que en el futuro podria realizarse un trabajo con el objetivo de establecer alguna
subrutina que ayude a modelar de forma mds precisa las pruebas. Un aspecto que podria
cambiarse para futuros modelos y que esta relacionado con lo comentado anteriormente, es el
uso de elementos sdlidos para las caras de fibra de carbono, con el fin de apreciar los esfuerzos a
lo largo del espesor del laminado y estimar fallas prematuras a la fuerza requerida.

Para la prueba de flexién en 3 puntos, la geometria utilizada para los soportes y el ariete es
diferente a la especificada por el reglamento actual, en el reglamento del 2010 no se especifica
una geometria, por lo que se usaron soleras en las pruebas fisicas y una geometria similar en el
software. También, el reglamento actual ha modificado el soporte con un espacio abierto de 32
milimetros para la prueba a cortante. Para pruebas posteriores es necesario cambiar las
geometrias correspondientes a las especificadas por el reglamento.

Aunque no se tuvieron resultados precisos, con trabajo futuro se podran obtener. Modelar este
tipo de estructuras es un trabajo complejo, por lo que poco a poco, el equipo podra perfeccionar
las simulaciones profundizando en detalles mas complejos.
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