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Resumen

El gran auge de los materiales compuestos en el sector industrial debido a sus destacables propiedades y
versatilidad, junto con el hecho de que es una tecnologia aun en desarrollo de la cual no conocemos en gran
profundidad su completo comportamiento y queda un gran potencial que aprovechar, ha provocado que sea a
dia de hoy el objeto de estudio de una gran parte de los proyectos académicos en el campo de la Elasticidad y la
Resistencia de Materiales.

Es por ello que este proyecto se centrara en el estudio de un fenomeno que aparece durante la fabricacion de
piezas de material compuesto, concretamente el fenomeno de Spring-back que se da durante el curado de piezas
que contienen zonas curvas o codos. El Spring-back es un fenomeno que supone un importante problema a la
hora de disefiar las piezas de material compuesto, pues genera deformaciones no deseadas durante el curado de
la pieza que hace que las tolerancias dimensionales no sean muy precisas, uno de los principales problemas de
los materiales compuestos actualmente.

Para abordar este estudio se realizara un estudio numérico mediante elementos finitos con el software comercial
MSC.Nastran-Patran, con la particularidad de que se probara la utilizacioén de elementos planos tipo Shell. Para
poder modelar con estos elementos correctamente las deformaciones provocadas por el Spring-back.
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Abstract

The huge rise in the use of composite materials in the industry due to their remarkable properties and adaptability,
along with the fact that it is a new technology which is still developing and whose full potential is yet to be
achieved, has caused them to be the object of study to many academic poyects within the field of Elasticity and
Resistance of Materials.

That is the reason why this project will be focused on the study of a particular phenomena which is caused during
the fabrication of components made of composite materials, in particular the phenomena of Spring-back, which
apears in parts containing curved elements in its geometry. Spring-back is a very important phenomena which
has to be taken into account when designing parts made of composites, since it generates important non desirable
deformations that cause dimensional tolerances to increase considerably.

In order to tackle this objective, we will carry out a numeric study using the finite elements method with the
comercial software MSC.Nastran-Patran. We will use plane Shell elements for the analysis. In order fot this
elements to be able to recreate precisely the defromations caused by Spring-back it will be necessary to define
some ficticious properties in certain parts of the model
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1 INTRODUCCION

n un mundo tan industrializado y tan globalizado como en el que vivimos hoy en dia, aparecen

constantemente nuevos descubrimientos y avances tecnologicos que cambian la manera en la que

diseniamos, fabricamos o construimos las herramientas que marcan el progreso, hacen que cosas
impensables tan solo un par de décadas atrés, hoy las demos por hecho y en tltima instancia mejoran nuestras
vidas. Sin duda alguna una de las mayores revoluciones tecnologicas de los tltimos tiempos es la utilizacion de
los materiales compuestos. Poco a poco estamos viendo la introduccion de materiales compuestos cada vez mas
en nuestras vidas cotidianas, desde el mundo del automovilismo hasta en el deporte podemos encontrar ejemplos
de la utilizacion de los mismos. Pero sin duda alguna donde los compuestos dominan por completo el panorama
actual es en la industria, donde son capaces de aprovechar mejor propiedades y ventajas de los mismos.
Principalmente en sectores industriales como el aeroespacial, que se ha destacado siempre por su innovacion y
su apuesta por la tecnologia mas puntera.

1.1 Materiales compuestos

Podemos encontrar una definicion general de los materiales compuestos en [ 1], donde se definen como la mezcla
a escala macroscopica de dos 0 mas materiales con interfases de separacion para formar un material nuevo. El
objetivo de esta mezcla es conseguir obtener un material final con unas mejores propiedades que los de partida,
propiedades como rigidez, tenacidad, resistencia, dureza, conductividad, etc. Generalmente, esta mezcla
compone de dos materiales, un material principal llamado matriz, que da forma al producto y trasfiere la carga
a todas las fases, y un segundo material llamado refuerzo que se encuentra embebido en la matriz y es el que
aporta las mejores propiedades al compuesto, pero que debido a su estado original hace imposible su uso por
separado.

Podemos utilizar distintos tipos de refuerzos a la hora generar el compuesto, como por ejemplo particulas que
suelen mejorar propiedades como la dureza o la resistencia a la abrasion y son muy usadas a la hora de fabricar
herramientas. No obstante, el tipo de refuerzo mas utilizado, es el refuerzo mediante fibras. Las fibras pueden
ser de distintos tipos como pueden ser fibras de vidrio, kevlar o la méas utilizada, la fibra de carbono. Las fibras
tienen unas propiedades mecénicas excepcionales alcanzando para el caso de la fibra de carbono rigideces del
doble del acero, y un limite elastico mayor de 10 veces el de éste, todo esto con una densidad casi 5 veces menor.

La principal caracteristica que ha provocado el gran auge de los materiales compuestos es su gran versatilidad.
Esto es debido a que modificando ciertos parametros como la proporcion matriz-refuerzo, el nimero de laminas,
la longitud de las fibras o la orientacion de las mismas, podemos configurar las propiedades del material
resultante, podemos “disefiar” el material de acuerdo con nuestras necesidades.



2 Introduccion

Los materiales compuestos son, como hemos comentado, una tecnologia relativamente moderna. Esto hace que
a pesar de que se ha avanzado muchisimo en su estudio en los ultimos tiempos, todavia hay propiedades y
comportamientos que no se conocen en suficiente profundidad, lo que provoca que, a la hora del disefio con
materiales compuestos, se utilicen altos coeficientes de seguridad y no se aproveche realmente todo el potencial
de los mismos. Prueba de ello, es la gran cantidad de estudios y proyectos universitarios que estan apareciendo
continuamente sobre este tema. En concreto, este proyecto abarcard un fendémeno que aparece durante la
fabricacion de piezas de material compuesto con refuerzos de fibra continua de carbono conocido como Spring-
back y que afecta a las tolerancias dimensionales de fabricacion, el cual se describa a continuacion.

1.2 El fenémeno de Spring-back

A pesar de todas las buenas propiedades y las ventajas que suponen los materiales compuestos, uno de los
mayores inconvenientes que presentan es la baja tolerancia dimensional con la que se pueden fabricar en la
actualidad. Parte de esa falta de precision dimensional es debida a las deformaciones que aparecen en el proceso
de curado de una pieza hecha de material compuesto, concretamente el fenomeno conocido como Spring-back.

El origen del término de Spring-back, también conocido como recuperacion eléstica en espafiol, poco tiene que
ver con los materiales compuestos, pues es un término que se generd en la rama de fabricacion en el doblado de
chapa. Durante el doblado de chapa, a la chapa se introduce en una matriz y un punzon le aplica una carga para
conseguir una deformacion plastica permanente. Pero al retirar el punzon la chapa tendera un poco a volver a su
posicion inicial debido a que parte de la deformacion total que estaba sufriendo era elastica. A este fendémeno se
le denomina Spring-back.

Figura 1-1 — Fendmeno de Spring-back [6]

Durante el proceso de fabricacion en piezas de material compuesto con fibras continuas aparece un fendomeno
que tiene un efecto similar, por eso se le dio el mismo nombre. Sin embargo, el origen es completamente distinto.
En la fabricacion de piezas de material compuesto, generalmente las fibras vienen agrupadas en laminas pre-
impregnadas o prepreg. Estas laminas, que pueden tener fibras en una direccion o en varias, se apilan en un
molde con la forma de la pieza que queremos construir. Entre lamina y 1amina de fibra, se van afiadiendo capas
de resina, la mas comun para la fibra de carbono suele ser la resina epoxi. Una vez estén todas las laminas
colocadas y la resina aplicada, tanto la pieza como el molde se introducen en una bolsa a la que se le aplica el
vacio. Esta bolsa es posteriormente introducida en un horno autoclave, en el que la pieza sera sometida a un ciclo
de alta temperatura y presion que hace que la resina se cure y el material obtenga sus propiedades finales.

Este proceso hace que la temperatura de curado, en nuestro caso 180°C, sea la temperatura de referencia del
material. Sin embargo, en un uso normal, esta no sera su temperatura de funcionamiento, que podemos asumir
que el material estara a temperatura ambiente, es decir, 25°C. Por tanto, el material estaria sometido a una
diferencia de temperatura de AT=-155°C, con las correspondientes deformaciones térmicas que esto acarrea.

En materiales isotropos, una diferencia de temperaturas tan solo genera deformaciones de tamafio sin alterar la
forma de la pieza. Sin embargo, los materiales compuestos son anisétropos, teniendo diferentes coeficientes
térmicos de expansion (CTE) en la direccion de la fibra que en las direcciones perpendiculares. Esto provoca,
que en aquellas zonas donde haya curvas o codos, y dado que el material tendra un espesor los radios interiores
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y exteriores seran distintos. Por lo que las fibras que recorran la curva por la zona exterior seran mas largas que
las interiores, y al estar las dos sometidas a la misma diferencia de temperatura, tenderan a deformarse de manera
distinta. Si el material fuera isétropo esto no supondria ningin problema como hemos comentado, pero al ser
anisotropo el CTE a través del espesor es distinto que el de la fibra y esto provoca deformaciones importantes
que hacen que el codo tienda a cerrarse. Estas deformaciones provocadas por el Spring-back son de valor
considerable y hacen que las tolerancias geométricas de fabricacion de los compuestos no sean muy buenas.

1.3 Obijetivo del proyecto

Durante el proceso de curado en autoclave, hay muchos factores que intervienen en forma final de la pieza, como
puede ser la utilizacion de molde macho o hembra, el material del molde, el uso de antiadherente entre el molde
y la pieza, etc. Sin embargo, en este proyecto nos centraremos en el calculo de las deformaciones térmicas que
sufre el material.

El objetivo del proyecto es, por tanto, encontrar una modelizacion sencilla que nos permita estudiar el fendmeno
del Spring-back en piezas de material compuesto mediante un andlisis numérico con elementos finitos utilizando
elementos de tipo ldmina, también conocidos como elementos Shell. Como se explicara en la seccion 2.1, la
formulacion de los elementos Shell presenta a priori un problema que hace que no sean validos para modelar
nuestro caso de estudio, por ello habra que emplear unas propiedades ficticias del material, para poder utilizarlos
en la modelizacion. A lo largo del proyecto se explicard como se definen estas propiedades ficticias y se
compararan los resultados obtenidos en este analisis con resultados tedricos proporcionados por el tutor del
proyecto.

La pieza que utilizaremos para el estudio serd un perfil sencillo en forma de L, tal y como se detalla en el apartado
2.2, en el cual tenemos un codo curvo asegurandonos de que se produce Spring-back.

Los casos que queremos estudiar son todos laminados de 8 laminas de fibra de carbono, cada lamina tendra las
fibras en una sola direccion. Se probard la modelizacion en diferentes laminados, laminados homogéneos con

orientaciones de 0° 45° y 90°% y un laminado cuasi-isétropo con una secuencia de apilado [90,45,-45,0]s.
También se estudiara el efecto de subdividir las 1aminas reales en sub-laminas ficticias y el efecto del tamatio de
la malla sobre los resultados, para lo cual se analizaran modelos con 2, 4, 8 y 16 sub-laminas para todos los casos
fijando una malla media, y también se analizaran modelos con 4 mallas distintas fijando el numero de laminas
en 8.

1.4 Método de los Elementos Finitos (MEF)

El Método de los Elementos Finitos (MEF), también conocido por sus siglas en inglés Finite Elements Method
(FEM), es un método numérico que nos permite obtener una soluciéon aproximada de problemas continuos
mediante su discretizacion. El MEF puede utilizarse en la actualidad para estudiar problemas de muy diversa
naturaleza, desde elasticidad, hasta mecanica de fluidos pasando por acustica o electromagnetismo. Lo que
tienen en comun todos estos problemas es que, por lo general, para obtener una solucion exacta hay que resolver
sistemas en ecuaciones en derivadas parciales muy complicados, para los que en algunos casos no se puede
obtener la solucion analitica. Pero en la practica, la mayoria de las veces no es necesaria una solucion analitica
exacta, y es suficiente con una soluciéon numérica aproximada lo suficiente precisa. Es por ello que el MEF es
tan popular y 1til en la actualidad, ya que nos permite aprovechar el gran potencial computacional de los
ordenadores actuales, para obtener una solucion numérica con la que podamos trabajar de un problema que no
podiamos solucionar en principio de manera analitica o que era muy complicado.

El funcionamiento basico del MEF consiste en primero realizar un modelo geométrico del problema que
queremos estudiar. Ese modelo geométrico continuo se discretiza dividiéndolo en pequefias secciones llamadas
elementos en un proceso llamado mallado, y en los puntos de contacto entre dos elementos se generan los nodos
que seran los puntos representativos de cada elemento, donde se calculara la solucion. Finalmente, al modelo
hay que darle toda la informacion de importancia del problema, como propiedades del material, cargas y
condiciones de contorno. El programa se encarga de resolver el problema, solucionando las ecuaciones
diferenciales de forma numérica en cada uno de los nodos.
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Figura 1-2 — Ejemplos de mallado en el MEF [5]

En el panorama actual existen un gran nimero de programas comerciales de calculo mediante el MEF, entre los
mas populares se encuentran Abaqus, Nastran-Patran, Ansys e Hyper-Mesh. Cada uno de estos programas tiene
sus ventajas y sus inconvenientes que lo hacen mas apropiados para cada tipo de problema. Pero todos en general
cuentan con un médulo de Preprocesado, donde tenemos que generar el modelo completo del problema; un
modulo de Solucion, que se encarga de resolver el modelo generado en el preprocesado; y un médulo de
Postproceso, en el que podemos estudiar los resultados obtenidos, pudiendo generar graficas, mapas de valores
o vectores o tablas con los valores de las variables en cada punto. En nuestro caso, se ha decidido utilizar para
el estudio el programa Nastran-Patran de la empresa MSC.Software, donde Patran es el programa de pre y post
procesado y Nastran el Solver. La decision de utilizar Nastran-Patran se ha debido a que ademas de ser apropiado
para el estudio que estamos realizando, es uno de los programas mas utilizados en la industria, siendo el Solver
oficial en grandes empresas multinacionales como pueden ser Airbus, General Motors o Aernnova.



2 DESCRIPCION DEL MODELO MEF

de elementos finitos que se ha realizado en Patran para acometer el estudio del fenémeno de Spring-

ﬁ lo largo de este capitulo se describe detalladamente las diferentes etapas de la generacion del modelo
back, asi como las decisiones que se han tomado a la hora de realizar el modelo.

21 Tipo de elemento

El método de los elementos finitos se utiliza en la actualidad para estudiar infinidad de problemas relacionados
con la elasticidad y la resistencia de materiales, en los que las dimensiones de cuerpos que componen el problema
varian enormemente entre problemas, o incluso dentro del mismo problema. Por ello los programas comerciales
de elementos finitos suelen tener implementados distintos tipos de elementos. Por ejemplo, para problemas
donde una dimensién es mucho mayor que las otras dos, como puede ser en los problemas de barras, se utilizan
elementos unidimensionales o tipo Beam. En problemas donde dos de las dimensiones son varios érdenes de
magnitud mayor que la tercera se suelen utilizar elementos bidimensionales o tipo Shell, se pueden utilizar en
casos de tension plana o deformacion plana. Los elementos tridimensionales o tipo Brick suelen utilizarse en
problemas en los que las tres dimensiones son del mismo orden de magnitud. Existen muchos mas tipos de
elementos y su formulacion y nomenclatura dependeran del programa que estemos utilizando, asi como dentro
de una misma familia de elementos (Beam, Shell, Brick...) existen diferentes modificaciones como por ejemplo
el niimero de nodos por elemento u otras mas particulares que haran que cierto elemento se adapte mejor a cada
caso concreto.

El objetivo principal de este proyecto consiste en encontrar un modelo que sea capaz de reproducir el
comportamiento mecanico del fenomeno de Spring-back en piezas de material compuesto con precision, pero
siendo a la vez lo suficientemente sencillo. Un modelo posible que podriamos utilizar para estudiar este
fendmeno seria utilizando elementos tridimensionales y refinando mucho la malla para poder poner varios
elementos a lo largo del pequefio espesor de 1,6 mm. Pero esto implicaria mucha carga de procesado, asi como
un gran tiempo de resolucion debido al alto nimero de elementos, especialmente, si se emplea un tamano de
elemento menor que el espesor de la lamina. Esto, aun no siendo un problema para nuestro caso de estudio
debido a su sencillez, a la hora de utilizar esta modelizacidon en un caso mas complejo resulta bastante inviable.
Por ello se va a estudiar la posibilidad de modelar este problema con elementos planos tipo Shell comiin, sin
modificaciones. Al utilizar elementos Shell tan solo necesitariamos un elemento que representa el laminado
completo, por lo que se reduciria de manera considerable el nimero de elementos, asi como el tiempo necesario
de resolucion.
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A primera vista puede parecer que la utilizacion de elementos Shell es perfecta para nuestro problema, ya que
se trata de una ldmina de espesor muy pequefio frente a las otras dos dimensiones, sin cargas de fuerza o presion.
Pero por la naturaleza del problema que estamos estudiando hace que, en principio, no sea posible modelar este
caso con elementos Shell.

En nuestro caso, el problema se presenta en el tramo curvo del codo del perfil. Ya que, como hemos comentado,
debido al espesor de la probeta, el radio interior serd menor que el radio exterior. Esto hace que la fibra interior
sea de menor longitud que la fibra exterior y al estar sometidas ambas a la misma diferencia de temperatura el
incremento de longitud que sufre cada una no sea el mismo, lo cual, combinado con el hecho de que en la
direccion del espesor el CTE es diferente, se traduce en una variacion del angulo original de la probeta. En teoria
los elementos Shell no nos permitirian modelar esto. En el esquema que podemos ver en la Figura 2-1 se observa
como funcionarian los elementos Shell en un tramo curvo. Aunque los elementos tienen en cuenta el espesor,
segun la formulacion de este tipo de elementos, la fibra de la cara superior tendra siempre a misma longitud que
la de la cara inferior y, ademas, no se garantiza la compatibilidad fuera del plano medio del elemento. Por tanto,
una variacion térmica varia la longitud de todos los elementos, pero no del angulo que forman entre ellos.

Figura 2-1 — Esquema de elementos Shell en un tramo curvo

Por esta razon, este proyecto se propone estudiar una modificacion que haga posible el uso de este tipo de
elementos para el modelado de este problema y comprobar la validez de resultados obtenidos a partir de este
modelado. La modificacion propuesta consiste en variar las propiedades del material a traves del espesor,
concretamente los CTE, variando las propiedades de cada lamina individualmente ajustandolas para que tenga
en cuenta el efecto del radio real de cada una de las lamina. De este modo, a pesar de estar utilizando elementos
Shell, y por ello tener el mismo radio para todas las laminas, los coeficientes de expansion térmica de cada
lamina variaran en funcion del radio tedrico que cada lamina deberia tener. En el capitulo siguiente que tratara
sobre las propiedades del material, se explicara en mas profundidad la modificacion concreta que se le aplicara
a las propiedades de cada una de las 1aminas.

2.2 Generacion de la geometria

La geometria analizada consiste en un perfil en L en el que podamos observar el fendmeno de Spring-back
facilmente. Las dimensiones del modelo son las siguientes:
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Figura 2-2 — Geometria del modelo

Como podemos observar, la longitud de las alas del perfil es de 40 mm. El codo tiene un radio interior y exterior
de 3 y 4,6 mm respectivamente, lo que nos da un radio medio de 3,8 mm. El espesor del perfil tiene 1,6 mm, ya
que estamos modelando un laminado con 8 laminas de fibra de un espesor de 0,2 mm cada una. Finalmente, la
longitud del perfil medira 200 mm.

El hecho de utilizar elementos planos nos condiciona la geometria que tenemos que modelar en Patran, ya que,
si usaramos elementos solidos tridimensionales, habriamos de modelar la geometria en Patran tal como se
describe en la figura Figura 2-2. Sin embargo, al decidir utilizar elementos tipo Shell no tenemos que modelar
volimenes, sino superficies pues al ser los elementos planos no ocupan un volumen sino una superficie.
Concretamente se modelara la superficie generada por un barrido del perfil medio. El espesor del modelo se lo
introduciremos posteriormente en la definicion del material como una propiedad del laminado.

Para generar esta geometria en Patran, se genera una curva con la forma del perfil medio y se aplica un barrido
generando la superficie deseada. Para ello nos vamos al modulo Geometry de Patran y empezamos generando
los puntos necesarios con el comando Create > Point > XYZ. Con este comando tenemos que introducir las
coordenadas de los puntos, que seran las siguientes:

Tabla 1 — Coordenadas de los puntos del perfil

1 0 0 438
2 0 0 3.8
3 3.8 0 0
4 438 0 0

Una vez tenemos generados los puntos generamos las superficies de las alas con el comando Create > Curve >
Point indicéndole los puntos de inicio y fin de la curva. Cabe destacar que es importante el sentido de la curva
ya que determinara el sentido de las direcciones paramétricas de las superficies, y estas a su vez la orientacion
del sistema de referencia de los elementos finitos, y este es necesario conocerlo a la hora de dar la orientacion a
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la fibra en el modulo Properties. Para la curva del codo se utiliza el comando Create > Curve > 2D Arc2Point
en el que tenemos que especificar los puntos iniciales y finales del arco (Puntos 2 y 3) y el centro (que tendra
unas coordenadas de [3,8; 0; 3,8])

Finalmente, para la generacion de la superficie realizaremos un barrido de la curva utilizando el comando Create
> Surface > Extrude seleccionamos las curvas generadas anteriormente y le indicamos el vector de traslacion
que queremos usar para la extrusion, en nuestro caso sera el <0 200 0>. Con lo que nos quedaria la siguiente
geometria:

]

Figura 2-3 — Geometria realizada en Patran

Como podemos observar tenemos 3 superficies, siendo 1y 2 las alas del perfil y la superficie 3 el codo. Ademas,
las direcciones paramétricas son las deseadas, siendo la direccion 2 paralela al eje Y donde hemos extruido el
perfil, y la direccion 1 sigue la curva de la probeta. Esto nos permitird que la orientacion de los sistemas de
referencia de los elementos finitos tenga esa direccion facilitindonos en gran medida la orientacion de la fibra,
como veremos mas adelante.

2.3 Mallado

En un analisis numérico con un programa de elementos finitos el mallado es un paso muy importante, ya que la
malla tiene que ser lo suficientemente fina para que los resultados sean lo mas precisos posibles, pero a la vez
no puede ser demasiado fina de modo que a la hora de resolver el modelo tenga demasiados elementos y el
sistema a resolver sea demasiado grande consumiendo muchos recursos del ordenador y tardando mucho tiempo
en llegar a la solucion. De modo que hay que saber reconocer las zonas de mayor interés del problema
(generalmente entallas, concentradores de tension, tramos curvos, etc.) y refinar la malla en estas zonas dejandola
mas gruesas en aquellas zonas que no nos importan tanto. También es importante el tipo de elemento a utilizar
preferiblemente elementos cuadrilateros frente a triangulares y que los elementos no estén demasiado
deformados, pues estos elementos generaran una solucién menos exacta.

Con el objetivo de analizar la influencia del mallado en este problema tomamos un caso de referencia para cada
laminado (el caso de referencia sera el de 8 1aminas de 0,2 mm). Para este caso de referencia se ha realizado la
simulacion con cuatro mallas distintas una malla fina, una media, una gruesa y un caso extremo con una malla
minima. Para el resto de simulaciones la malla utilizada ha sido la malla media, que como se muestra a
continuacion es suficientemente precisa.

Para realizar el mallado de los elementos finitos que compondran el modelo abrimos el modulo Elements de
Patran. En primer lugar, debemos crear las semillas de mallado que nos serviran para indicarle al programa el
numero de elementos y su distribucion en las zonas que nos interesen. En nuestro caso zona mas critica del
modelo es el tramo curvo del codo, por lo que para conseguir la mayor exactitud posible en los resultados
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debemos refinar la malla en el tramo curvo y en sus proximidades, mientras que en las alas la geometria es
bastante sencilla por lo que no necesitamos una malla demasiado fina.

Las zonas donde aplicamos las semillas de mallado son en el codo, en las alas y a lo largo del perfil. Tanto en el
codo como en la linea del perfil se aplica una semilla de mallado uniforme con 6 y 100 elementos
respectivamente para el caso de la malla media. Para ello utilizamos el comando Create > Mesh Seed > Uniform.
Dado que como hemos comentado la zona del codo es mas importante y tiene que tener mas elementos, para las
alas utilizamos el comando Create > Mesh Seed > One Way Bias que nos permite generar semillas a lo largo de
una linea refinando mas un extremo que el otro siguiendo una evolucion progresiva, los parametros que nos pide
este comando son el niimero de elementos, tomamos 18 elementos para la malla media, y la relacion entre las
longitudes del primero y el ultimo, que utilizamos una relacién de 4. Las dimensiones del mallado se han
seleccionado de tal forma que el tamafio de los elementos del codo sea el mismo que el de las alas en la unidn,
y que la relacion de tamafio de los elementos (Lado mayor/Lado menor) nunca sea mayor de 3. Para los casos
de malla fina y malla gruesa se han utilizado las mismas semillas de mallado, pero duplicando y reduciendo a la
mitad el nimero de elementos respectivamente, y para el mallado minimo se utiliza un caso extremo donde se
reduzca el nimero de elementos a tan solo 1 en la zona del codo. En la Figura 2-4 podemos observar el resultado
grafico de las semillas de mallado para el caso de la malla media.

Figura 2-4 — Detalle de las semillas de mallado en la esquina del perfil

A continuacion, tenemos que generar la malla, para ello utilizamos el comando Create > Mesh > Surface
seleccionamos las superficies a mallar, elegimos la forma de los elementos, que en nuestro caso son elementos
tipo Quad4 que son elementos cuadrilateros con 4 nodos por elemento, y mallamos. Tras el mallado debemos
eliminar los nodos redundantes que aparecen en las zonas donde dos superficies distintas entran en contacto,
para ello utilizamos la accidén Equivalence > All > Tolerance Cube. Esta accion toma los puntos donde habia
dos nodos muy cercanos (podemos darle la tolerancia deseada) y los convierte en uno solo, de esta forma las
superficies quedan unidas como una sola entidad. Las mallas resultantes son las siguientes:

16800 4200 1050 144
17085 4544 1122 170

Tabla 2 — Ntmero de elementos y nodos para las diferentes mallas
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Minima

Figura 2-5 — Resultado de los diferentes mallados

Es importante comprobar la orientacion de los elementos para después ser capaces de orientar el laminado
correctamente. Para ello utilizamos la accion de Patran Show>Element>Coord. Sys. Seleccionamos los
elementos que deseamos comprobar, y como podemos ver en la Figura 2-6 la orientacion de los elementos es la
deseada, la direccion X de los elementos sigue la curva del perfil, la direccion Y es paralela al perfil, y la Z es
perpendicular al plano del elemento. Esto nos permitira una facil orientacion de las laminas en el modelo.

e

Figura 2-6 — Orientacion de los sistemas de coordenadas de los elementos en el tramo curvo
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2.4 Cargas y condiciones de contorno

El problema que estamos estudiando es un problema térmico en el que la tinica carga que estamos aplicando es
una diferencia de temperatura desde la temperatura de curado (180°C) hasta la temperatura ambiente (25°C).
Para modelar esto en Patran tan solo tenemos que darle una carga de temperatura donde especificamos la
temperatura final de 25°C ya que la temperatura de curado la introduciremos al material como temperatura de
referencia en la definicion de las propiedades del material. Para ello nos vamos al médulo de Loads/BCs y
utilizamos la accidon Create > Temperature > Nodal, aqui tenemos que introducirle la temperatura final (25°C)
y las zonas de aplicacion que sera toda la probeta.

En cuanto las condiciones de contorno nuestro problema no tendria ninguna ya que nuestra probeta no tiene
restringido ningiin movimiento. Pero aun asi debemos restringir como minimo los movimientos como so6lido
rigido de nuestro sistema para que el programa pueda resolverlo. Para ello restringimos los movimientos de tres
puntos de la base de modo que solo restrinjamos los movimientos de solido rigido, porque si afiadimos mas
restricciones de las necesarias al aplicar un incremento de temperatura esas restricciones crearan tensiones y
evitan que la probeta se deforme como lo haria libremente. Para aplicar las restricciones utilizamos la accion de
Patran Create > Displacement > Nodal. En la imagen a continuacion podemos ver claramente las condiciones
aplicadas:

3 0 0 0
4 Libre Libre 0
7 0 Libre 0

Tabla 3 — Condiciones de contorno en desplazamientos

Figura 2-7 — Representacion grafica de las condiciones de contorno






3 PROPIEDADES DEL MATERIAL

n este capitulo vamos a describir el material utilizado para el estudio, asi como de sus propiedades.

Generalmente en cualquier otro proyecto de estudio numérico mediante analisis en un programa de

elementos finitos las propiedades del material no constituirian mas que una seccion dentro del capitulo

de la descripcion del modelo de elementos finitos. La razdn por la que para este proyecto se haya decidido
dedicar un capitulo entero a este tema es que, como hemos comentado en el capitulo anterior, para estudiar el
fendmeno de Spring-back mediante el uso de elementos tipo Shell sera necesario el empleo de unas propiedades
ficticias del material. Por ello dedicaremos este capitulo a explicar en profundidad cual sera la modificacion que
estamos aplicando, describir las propiedades de las de las ldminas y explicar como se van a implementar en el
modelo de elementos finitos.

3.1 Propiedades de las laminas

El material que vamos a estudiar es un material compuesto de fibras de carbono embebidas en una matriz de
resina epoxi, dado que en la actualidad es uno de los materiales mas utilizados en la industria. Para la
construccion de los laminados se utilizaran laminas de fibra de carbono prepreg con fibras en una sola direccion.
El espesor de las laminas es de 0,2 mm, de manera que el laminado de 8 laminas tendra un espesor de 1,6 mm.
Las propiedades de cada lamina en ejes de ortotropia son las siguientes:

E,, =125GPa E,, =8GPa E;=E,,
GlZ =4,28GPa Gz3 = G12 Gsl = GlZ
E,, VioEg
Vi, = O, 3 Via =Vio V23 = V32 = V23 V21 - = V31 = V21
2623 Ell
a, =-110"°°C™ a,=2610°°C* a,=a, T,=180°C T =25°C

13
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La direccion 1 es la direccion de la fibra, la 2 es la perpendicular a la fibra en el plano de la 1amina y la direccion
3 es perpendicular al plano de la l[dmina.

3.2 Propiedades anisotropas

Debido a la condicién de ortotropia de los materiales compuestos, en el modelado con elementos finitos es
necesario indicar la orientacion de la fibra en el material para conseguir una modelizacion completa y asi obtener
unos resultados precisos. Para ello, el proceso mas comtin suele ser definir un material para la lamina, en el que
le damos las propiedades en ejes de ortotropia, las que se han descrito en la seccion anterior. Se suele definir un
material por cada tipo de lamina, es decir, un material para fibra de carbono, otro para fibra de vidrio, etc. En
nuestro caso solo contamos con un tipo de fibra, por lo que definiriamos un solo material. Una vez tenemos el
material de la lamina, creamos el laminado, afiadiendo las ldminas que lo compondran, utilizamos el material de
la lamina creado previamente y las orientamos en el laminado. Para ello deberemos introducir el angulo entre la
direccion de la fibra, y la que sera la direccion x del laminado. Una vez tenemos el laminado definido se lo
asignamos a la region deseada y de nuevo tenemos que darle orientacion, esta vez respecto a la geometria. La
orientacion del laminado puede depender del programa que estemos usando, pero una de las mas comodas es
introducir el angulo que forma la direccion X del laminado con la primera direccion X del elemento Shell. De
ahi que se hiciera especial hincapié en el capitulo anterior sobre las direcciones paramétricas de las superficies,
pues si la geometria estd mal orientada también lo estaran los elementos y serd mas complicado orientar el
laminado segtn la direccion que deseemos.

Este es el proceso que generalmente mas se suele usar, ya que tan solo tenemos que crear un material para cada
lamina y al darle la orientacion de la ldmina el programa por si solo calcula las propiedades en las direcciones
del sistema de referencia. En nuestro caso podemos utilizar este proceso para las zonas de las alas ya que son
tramos rectos y no supondrian ningun problema. Pero en la zona del codo, como hemos comentado, tenemos
que modificar las propiedades de cada lamina en funcién de su radio medio, y dado que no conocemos la
curvatura para todas las orientaciones no lo haremos asi. En teoria podria calcularse la curvatura para cada lamina
en funcion del angulo de orientacion, pero en este proyecto se ha optado por utilizar otro método.

Y

A

s 0

Figura 3-1 — Esquema de los sistemas de referencia de una lamina

En lugar de dejar que el programa calcule las propiedades del laminado a partir del angulo que forma cada lamina
somos nosotros, los que partiendo de las propiedades en direcciones de ortotropia, y conociendo el angulo de
orientacion de las fibras, calculamos las propiedades de cada lamina en direcciones XY del sistema de referencia
de los elementos.

Para ello empleamos la expresion de la matriz de rigidez de un material ortétropo en ejes cualesquiera [1]. Segun
podemos ver en el esquema de la Figura 3-1, las direcciones 1 y 2 serian las direcciones de ortotropia del material,
en las que hemos descrito sus propiedades y necesitamos obtener las propiedades de la lamina en direcciones X
eY.
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La matriz de rigidez en direcciones XY se puede obtener a partir de la matriz de rigidez en direcciones 12
haciendo:

Q’ =T'Q®RTR™ G.1)
Donde:
cos’ @ sin’@ —2sin@cosé 1 00
Tt=| sin’@ cos’ 6 2sin@cosd | , R=/0 1 0
sindcosd —sindcosd cos’P—sin’H 0 0 2

Analogamente, los coeficientes de expansion térmica en direcciones XY se obtienen a partir de:

ax al
a, |=RT™ a, |>a, =RT "a, (3.2)
a,, 0

Estas expresiones han sido implementadas mediante un script de Matlab, que introduciendo el angulo 6 nos
calculara todas las propiedades en ejes XY. Las laminas que vamos a utilizar tienen unas orientaciones de 0°,
45°, -45°y 90°, de modo que utilizando este método para calcular sus propiedades obtenemos la siguiente tabla:

0° 90° 45° -45°
- 125724 8046,3 38930 38930
- 2413,9 24139 30370 30370
- 0 0 29419 -29419
- 8046,3 125724 38930 38930
- 0 0 29419 -29419
- 4280 4280 32236 32236
- -le-6 2,6e-6 1,25¢e-5 1,25¢e-5
- 2,6e-6 -le-6 1,25e-5 1,25e-5

Tabla 4 — Propiedades anisotropas de las laminas seglin su orientacion
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Cabe destacar una diferencia con los apuntes de la referencia [1] que puede llevar a confusion. La diferencia esta
en la numeracion de los elementos de la matriz Q. En los apuntes, el subindice 3 hace referencia a la tercera
direccion principal. Mientras que en nuestro caso el subindice 3 hara referencia a las deformaciones y tensiones
tangenciales. Es importante resaltar también que esta es la nomenclatura utilizada por Patran a la hora de definir
las propiedades de las ldminas. De modo que la relacion tension-deformacion quedaria de la siguiente manera:

Q

XX Qll QlZ Q13 gxx
Ow |= Qu Qn Qull¢ Wy (3.3)
Xy Q31 Q32 Q33 v Xy

q

3.3 Propiedades ficticias en el tramo curvo

En esta seccion se explicara la modificacion que, como venimos comentando, se les ha aplicado a los elementos
del tramo curvo para que se comporten como el codo real. Esta modificacion tan solo afectaria a los coeficientes
térmicos, generando unos coeficientes térmicos ficticios que son diferentes para cada lamina. Por lo que es de
vital importancia tener en cuenta el orden de la secuencia de apilado a la hora de asignar cada coeficiente a cada
lamina. La secuencia de laminado que utiliza MSC.Nastran-Patran sigue la direccion del eje Z del elemento, es
decir la primera lamina es la que estara al principio del eje Z y la tltima al final. En nuestro caso, segin la
orientacion de los sistemas de referencia de los elementos que observamos en la Figura 2-6, esto se traduce en
que la primera lamina sera la que tenga el mayor radio.

La formulacion matematica que aplicaremos se puede encontrar en [2] y se explica en las secciones siguientes.
Un problema que encontramos a la hora de generar los coeficientes térmicos ficticios es que su formulacion es
distinta para un laminado homogéneo que para un laminado con distintas orientaciones. Para el laminado con
diferentes orientaciones hay que generar un laminado homogéneo equivalente. Por ello estudiaremos por
separado el modelado de dichos casos. Para el laminado homogéneo se han estudiado probetas orientadas a 0°,
45°y 90°.'Y también se ha estudiado un laminado cuasi-isotropo de [90,-45,45,0]s, y éste se ha estudiado con el
modelado homogéneo, con el modelado homogéneo equivalente en direccion X y otro modelado homogéneo
equivalente en direcciones X e Y, para ver si realmente hay una diferencia significativa a la hora de utilizar una
formulacion frente a otra. En el anexo A se recogen los coeficientes térmicos resultantes de emplear los
procedimientos que se describen en los siguientes subapartados.

Dado que queremos estudiar el efecto del numero de ldminas, para cada uno de los casos homogéneos debemos
realizar un modelo con 2, 4, 8 y 16 laminas, excepto para el laminado cuasi-isotropo se estudia el resultado con
8 y con 16 laminas, ya que no podemos recrear esa secuencia de apilado con menos de 8 laminas. Variaremos
el nimero de sub-laminas en cada caso, pero, aunque éste sea distinto al de la probeta original con 8 laminas,
los espesores de las sub-laminas también varian en cada caso a fin de conseguir que el espesor final sea siempre
de 1,6 mm. Para introducir la dependencia de los CTE con la curvatura necesitamos los radios medios de cada
lamina. Estos se pueden calcular ficilmente mediante la siguiente férmula:

t t
r-k = I:Qext +% _Hk (34)

Siendo 1y el radio medio de cada lamina, Rex: el radio exterior de la probeta (4,6 mm), t es el espesor que son
unos 1,6 mm, n seria el nimero de laminas y k=1, ..., n. En la Figura 3-2 podemos ver coémo quedaria un
esquema con 2, 4 y 8 laminas.
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Figura 3-2 — Esquema con los radios medios para laminados con 2,4 y 8 ldminas

3.3.1 Laminado homogéneo

En el laminado homogéneo todas sus laminas tienen la misma orientacion. Para este caso, el proceso que se
llevara a cabo consiste considerar la deformacion térmica del material como la superposicion de las
deformaciones de dos materiales distintos, un material B que seria isétropo, con sus coeficientes térmicos

principales iguales a QY otro material A cuyos coeficientes térmicos serian ¢; — o, . Lo que conseguimos

con esto es que la deformacion de forma la sufra exclusivamente el material A mientras que el material B estaria
sujeto unicamente a deformacion de tamafio. Los coeficientes de lamina £, serian por tanto los siguientes:

Ak _ Ak _ Bk __ Bk __
" =0 — A, a,” =a, — 04 o =0y a,” =0, (3.5

Una vez tenemos los dos materiales en ejes principales, utilizamos la ecuacion (3.2) para pasar los coeficientes
térmicos a ejes XY. Debemos ahora introducir la dependencia del radio, y esta solo afectara al coeficiente &,

del material A, de la siguiente manera:

=X (3.6)

Finalmente calculamos los coeficientes finales del material como la superposicion de los materiales A y B, nos

, . , . : k
quedaria un solo coeficiente a,, yotro ¢, que serian comunes para todas las laminas, mientras que el o,

seria diferente para cada lamina.

k _
. =

~ Ak B,k Ak B,k Ak B,k
Ay + o a,=a, +a

@ XX vy vy vy xy T xy xy

(3.7)

Para calcular todos estos coeficientes se utilizara un script de Matlab en el que se ha programado los célculos
explicados, de modo que, introduciendo el nimero de laminas, y el &ngulo de orientacion nos calcula todos los
coeficientes.
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3.3.2 Laminado cuasi-isétropo como homogéneo

Aunque como hemos comentado la formulacion para un laminado homogéneo es distinta que para un laminado
no homogéneo, se ha decidido introducir el célculo de los resultados que se obtendrian modelando el caso cuasi-
isotropo con la formulacion como homogéneo, que acabamos de explicar. El objetivo de esto es comparar los
resultados que se obtendrian para ambas formulaciones para ver si realmente supone una diferencia considerable
o si podemos optar simplemente por usar la formulacion homogénea también para el caso cuasi-isotropo. En

cada lamina k se toman por tanto los valores de a;, o, Y @, de esa misma lamina k dentro del laminado
homogéneo con la misma orientacion que esa lamina dentro del laminado cuasi-isétropo.

3.3.3 Laminado cuasi-isétropo como homogéneo equivalente en direccion x

El procedimiento anterior estd basado en el hecho de que para un laminado homogéneo el angulo de cierre
teorico, Af, puede calcularse facilmente como A = (er,, — ,,)AT -3 . Enel caso de los laminados que no

son homogéneos la solucion analitica es mas compleja de calcular debido a la aparicion de tensiones residuales
entre las distintas ldminas ya que tienden a deformarse de forma distinta al tener diferentes orientaciones de la
lamina. Por ello, ha empleado otro procedimiento para el calculo de los coeficientes térmicos ficticios.

Lo que haremos para calcular los coeficientes térmicos sera utilizar la férmula anterior, pero con la diferencia
de que, en lugar de calcular el angulo de cierre, la utilizaremos para calcular un ,, equivalente partiendo del

angulo de cierre teorico, que ha sido proporcionado por parte del tutor del proyecto. De esta forma nuestro
coeficiente térmico equivalente en direccion X seria:

_AB

aXX = + azz (38)
AT-B

Hay que tener en cuenta que el incremento de temperatura es negativo, ya que partimos de 180°C y llegamos a
una temperatura final de 25°C, lo que nos da AT =—155°C . El angulo 3 es el angulo inicial de la probeta, por
tanto 90°. Y para el angulo de cierre AP tomaremos el valor del angulo de cierre tedrico que para un laminado
cuasi-isotropo con una secuencia de apilado [90.,45,-45,0]sy con las propiedades de nuestro material lo que nos

da un valor de A =0,3172°

Finalmente introducimos la dependencia con el radio de ., , de forma similar al caso anterior, por lo que nos

XX

quedaria:

R

a Ek (@, —a,)+a, (3.9)

w —

De este modo hemos modificado el coeficiente térmico en direccion X para cada lamina. El resto de coeficientes
(x w1 Cxy ) seran los que tenian originalmente las laminas en funcién de su orientacion.

Cabe destacar que siguiendo esta formulacion, en cada lamina no se estaria teniendo en cuenta la orientacion de
la fibra de dicha lamina, ya que partimos de un &, medio. Este lo calculamos a partir del angulo de cierre
tedrico Ap, el cual se calcula teniendo en cuenta la secuencia de apilado, de ahi que no haga falta introducir la
dependencia con 0. A diferencia del caso anterior donde partiamos del coeficiente ¢f,, de cada lamina y lo

modificdbamos.
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3.3.4 Laminado cuasi-is6tropo como homogéneo equivalente en direcciones x e y

Se ha decidido también afiadir un tercer caso para el estudio. En ¢él, se utilizara la misma formulacion que en el
caso anterior para la direccion X, pero para las direcciones Y y XY, se ha utilizado un coeficiente equivalente
en lugar del original de cada lamina.

Para calcular estos coeficientes equivalentes se ha realizado una simulacion en MSC.Nastran-Patran de una placa
sencilla de dimensiones 100x50 mm, la que se ha modelado con los mismos elementos, se le ha dado las mismas
propiedades, el mismo laminado que para el caso cuasi-isotropo y le aplicamos el mismo incremento de
temperatura. Es decir, todas las condiciones necesarias para que el comportamiento de la placa sea el mismo que
el de nuestro laminado, pero con una geometria muy simple para que podamos calcular después a partir de los
resultados los coeficientes térmicos equivalentes con facilidad. El resultado del analisis lo podemos ver en la
Figura 3-3:

8.04-003

N

L 002

Figura 3-3 — Resultado del anélisis de una placa sencilla con laminado cuasi-istropo

Una vez tenemos los resultados de este analisis es fécil calcular el coeficiente térmico en direccion Y equivalente,
mediante la propia definicion del coeficiente de expansion térmico:

_AL/L, —8,04368510° /50
W AT 155

a =1,0378910°%°C™* (3.10)

En la Figura 3-3 podemos observar el resultado del analisis de la placa sencilla, donde se muestra la deformada
obtenida, asi como los valores de las deformaciones en los extremos de la placa. Vemos que la deformada es

geométricamente proporcional a la situacion sin deformar, de esto podemos extraer que &, tiene el mismo

valor que & y - La forma de la placa permanece inalterada ya que los angulos de las esquinas no se deforman y

siguen teniendo 90°. Esto nos indica que el valor de &, es cero. Ademas, en el mapa de colores, que muestra

el desplazamiento en direccion X, podemos observar que las lineas que muestran las distintas zonas del mapa
de colores son claramente paralelas entre si, y paralelas ademas al eje Y, confirmando asi el valor de & Xy

Con esta prueba obtenemos los valores de los CTE & w Y Oy que seran los que introduciremos como en las

propiedades de todas las laminas que se utilizaran en este caso. De esta manera conseguimos que estos CTE
tengan el mismo valor en la zona del codo que en la zona de las alas.
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3.4 Implantacion en el modelo de elementos finitos

Como se viene explicando a lo largo del proyecto, se van a estudiar los casos de laminado homogéneo a 0°, 90°
y 45° y para cada uno de ellos 2, 4, 8 y 16 laminas. Y para el caso cuasi-isétropo tenemos 3 formulaciones
distintas, y de nuevo para cada una de ellas se estudiaran los casos de 8 y 16 laminas. Dado que, seglin se ha
explicado, modificaremos las propiedades de cada 1amina, habra que crear un material distinto para cada lamina.
Esto trae como consecuencia que tendremos que crear y manejar un nimero considerable de materiales, por lo
que es importante seguir un orden y una nomenclatura clara que nos permita no confundir dos laminas distintas.

Las modificaciones de las laminas solo se aplican a la zona del codo, por lo que para las zonas de las alas tan
solo tenemos 4 materiales: para 0°, 45°, -45° y 90°. Estos se denominaran (6) alas siendo 0 el angulo de
orientacion. Para el codo en el caso homogéneo nombraremos los elementos segiin (6) (n)Lhom_(k), n es el
numero de laminas de ese laminado y & es el nimero de la lamina particular. En la formulacion de homogéneo
equivalente en X el nombre utilizado para las distintas ldminas seria iso_(n)L_(k) (6) y para la equivalente en X
e Y iso2 (n)L_(k)_(8). De este modo todas las 1aminas quedarian nombradas de manera inequivoca para evitar
errores, aun asi, hay que tener especial cuidado a la hora de introducir las propiedades de cada lamina, debido a
que al ser un niimero tan alto es facil cometer un error introduciendo tantos datos.

Para introducir un nuevo material en Nastran-Patran, nos vamos al modulo de Materials y utilizamos la accion
Create > 2d Anisotropic > Manual Input, introducimos el nombre del material y en con la opcion Input
Properties... le introducimos todas las propiedades del material que hemos calculado previamente. Una ayuda
util es que para aquellos materiales en los que solo varien los coeficientes térmicos, no creemos un material de
nuevo ya que habria que introducirle todas las propiedades de nuevo, sino que seleccionamos un material
existente con la misma orientacion de la lamina y ya nos aparecerian las mismas constantes de rigidez teniendo
que cambiar tan solo los coeficientes térmicos.

También es importante destacar que como comentamos en la seccidon 2.4 sobre las cargas de temperatura, es en
la definicion del material donde tenemos que introducir la referencia de temperatura de 180°C, la temperatura
de curado del material, que sera comun para todas las laminas.

B = H =)
Geometry Elements Loads/B...| Materials Properties Load Ca.. Fields  Analysis Results  Insight XV Plot

Pt Crests ¥ A Constiutive Model M
Object 2d Anisotropic ¥ Property Name Value
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Stiffness 12 = ‘2413 8999
Existing Materials H
-45_16Lhom_11

-45_16Lhom_12 Stiffness 22 = ‘ 80462998
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-45_16Lhom_6 Stiffness 23 = ‘ 0.
-45_8Lhom_3
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Reference Temperature = [ 120
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0_16Lham_01 Temperature DepiModel Variable Fields:

Description T

Figura 3-4 — Cuadro de didlogo para introducir las propiedades del material en Nastran-Patran

Una vez tenemos definidas todas las laminas pasamos a definir el laminado. Para ello seguimos en el modulo de
Materials, esta vez utilizaremos la accion Create > Composite > Laminate . Nos aparecera una ventana una vez
que seleccionemos esta accion. En esta ventana tendremos que crear el laminado, seleccionando el material que
compondra cada lamina, dandole su orientacion, y su espesor. El espesor, como se ha comentado ya debera
variar de forma que el espesor total del laminado sea de 1,6 mm. Y la orientacion nos pide un valor numérico,
que se trata del angulo 0 entre la direccion 1 del material y la direcciéon X del laminado. Esta, dado que ya se la
hemos impuesto a las laminas a través de sus propiedades, sera 0 para todas las laminas. A continuacion,
podemos ver un ejemplo como quedaria el laminado homogéneo a 0° con 16 laminas. Es aqui donde hay que
tener en cuenta el orden de apilado de las laminas, sabiendo que este seguira el sentido del eje Z del elemento.
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Al igual que con las laminas, deberemos crear bastantes laminados distintos por lo que es importante también
nombrarlos de manera correcta para evitar confusion. Por ello la nomenclatura que se utilizara para los laminados
serd la siguiente, laminado_(tipo) (6) (n)L_(zona). Donde los distintos tipos serian hom, cuasi-iso y cuasi-iso2
para la formulacion homogénea, homogénea equivalente en X y en X e Y respectivamente.
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Figura 3-5 — Cuadro de dialogo de creacion de un laminado en Nastran-Patran

Finalmente, teniendo ya todos los laminados creados hay que asignarlos a las distintas zonas del modelo. Para
ello utilizamos el modulo de Nastran-Patran Properties. A diferencia de los materiales que pueden estar creados
todos a la vez dentro de un mismo modelo incluso cuando no se estén usando, las Properties que estén asignadas
a una zona del modelo en ese instante seran las que estara utilizando el modelo. Por ello lo que haremos sera
crear dos Sets de Properties, uno para las de las alas y otro para las del codo, y cada vez que vayamos a resolver
un nuevo modelo, lo tinico que tenemos que hacer es cambiar dentro de las propiedades de cada set el material
que se esta utilizando. Para crear estos Sets, utilizamos la accion Create > 2D > Shell, 1e damos el nombre al set
y en las opciones seleccionamos Thin, Laminate y Standar Formulation. Abrimos el cuadro Input Properties en
el que habremos de introducir el material del que esta compuesto ese set, seleccionando entre los existentes, y la
orientacion del material, para lo que seleccionaremos la opcion Real Scalar que nos permite introducirle el valor
del angulo de la direccion en la que se ha definido el laminado con la direccion X del elemento, que de nuevo
serd 0 para todos los casos. Lo tltimo que nos queda seria asignar cada set a su zona y para ello utilizamos la
opcion Select Aplication Region... De este modo debemos crear dos sets, uno para las alas y otro para el codo,
y cada vez que vayamos a realizar un nuevo analisis debemos entrar en el moédulo Properties y cambiar el
material de ambos sets.
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Figura 3-6 — Modulo Properties de Nastran-Patran

De este modo, podemos tener todos los materiales definidos dentro de un mismo archivo .db y es mas facil
trabajar con ellos. Sin embargo, la malla es tnica para el modelo. Por lo que para realizar los andlisis con las
diferentes mallas, deberemos crear una copia de este modelo original y trasladarlas a carpetas separadas. A estas
nuevas copias se le cambiara tan solo la malla dejando intactas el resto de las propiedades. Esto habremos de
realizarlo una vez tengamos definidos todos los materiales que vayamos a necesitar, ahorrandonos asi el trabajo
de definirlos de nuevo en cada modelo.



4 ANALISIS DE LOS RESULTADOS

na vez realizado el modelo completamente, este capitulo se encargara de explicar como se obtienen los
resultados a partir del modelo en Nastran-Patran, ver cudles son los resultados que nos interesan,
analizar esos resultados y comparar los obtenidos en los distintos casos para ver la influencia de cada
parametro.

Los resultados en los que nos centraremos seran tan solo el campo de desplazamientos obtenido, y a partir de
estos mediante célculos geométricos obtendremos el valor del angulo de cierre. Una vez tengamos los resultados
de cada caso, nos basaremos en las deformadas graficas que nos da el programa para hacernos una primera idea
de como se deforma la probeta para poder decidir que formula se utilizara para calcular el angulo de cierre. Bien
es cierto que no podemos extraer ningtin resultado claro partiendo de estas deformadas, pues el programa aplica
unas escalas desconocidas para nosotros que hacen que se distorsionen los resultados. Aun asi, son una buena
primera orientacion para intuir como se comportara el sistema o podemos ver si hay algin fallo en el modelo en
caso de que la deformada no fuera la esperada.

4.1 Obtencion de los resultados

Con el modelo completo y el laminado que deseamos analizar afiadido en el modulo de Properties, pasamos al
modulo de Analysis para resolver el modelo. En primer lugar, debemos utilizar la accion Analyze > Entire Model
> Full Run dandole nombre al archivo .job que se generara. Esta accion lo que hace es mandar los datos del
modelo generados en Patran al solver de Nastran que se encarga de resolver el problema y genera una serie de
archivos con los resultados obtenidos. Nos aparecera una ventana de Nastran de comandos que se cerrara por si
sola cuando termine de resolver. Una vez el programa haya terminado de resolver, hay que adjuntar los archivos
con la accion Access Results > Attach XDB > Result Entities seleccionamos el archivo .job que queremos
adjuntar y donde se encuentra ese archivo y le damos a Apply.

23
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Select Result Cazes

Default, A1:5tatic Subcase -HOMOGER A
Default, AZ2:Static Subcase -HOMOGEM
Default, A3:5tatic Subcase -HOMOGEM
Default, A4:5tatic Subcase-HOMOGER
Default, AS:Static Subcase-HOMOGEM
Default, AG:Static Subcase -HOMOGEM
Default, AT:5tatic Subcase-HOMOGEM
Default, A8:5tatic Subcase-HOMOGEM
Default, AS:5tatic Subcase,-HOMOGER

< >

Figura 4-1 — Cuadro de seleccion de caso en el moédulo de Results de Nastran-Patran

Tras realizar esto nos vamos al moédulo de Results y en el cuadro Select Result Cases debera aparecer los
resultados del analisis que acabamos de realizar, tal como vemos en la Figura 4-1. Un problema de Nastran-
Patran es que a la hora de trabajar con los resultados no podemos ver el nombre del analisis con el que estamos
trabajando como vemos en la imagen anterior. Tan solo podemos ver el numero del Attachment que ira en
funcién del orden en que hemos ido adjuntando los archivos. Esto es peligroso ya que puede inducir a confusion
facilmente y creamos que estamos viendo los resultados de un analisis cuando realmente es otro. Para comprobar
a qué analisis corresponde cada nimero de adjunto, podemos utilizar la accion Delete > XDB Attachment dentro
del médulo de Analysis ya que nos muestra en un cuadro de seleccion donde aparece el numero del Attachment
y el archivo. xdb al que esta asignado.

Una vez tenemos los analisis realizados utilizaremos el moédulo Results para obtener los resultados que
necesitemos. En este modulo encontramos varias operaciones que nos pueden resultar ttiles, para todas ellas
necesitaremos seleccionar el caso que vamos a mostrar, y la variable que nos interesa, en este estudio nos
centraremos basicamente en las deformaciones. Las operaciones que mas se utilizaran en este proyecto son
Quick Plot, Deformation, Fringe, Marker y Report, y su funcionamiento se explicara a continuacion

La herramienta Quick Plot, nos pinta la deformada sobre todo el modelo junto con un mapa de colores de la
variable que hayamos seleccionado. Esta herramienta puede ser util para detectar rapidamente si hay algn error
grave en el modelo o si aparecen resultados demasiado extranos, pero no podemos extraer muchos resultados de
ella ya que no nos permite configurar practicamente nada y puede que nos esté mostrando unos resultados que
no son exactamente los que nosotros queremos.

Con Deformation el programa nos genera la deformada resultante, mientras que con la accion Fringe creamos
un mapa de colores sobre el modelo con la evolucion de la variable. Si combinamos estas dos acciones el
resultado es similar al de utilizar Quick Plot, con la diferencia de que con éstas podemos modificar mas
parametros para obtener los resultados deseados, por ejemplo, seleccionar una parte del modelo para que nos
muestre los resultados en lugar del modelo entero, modificar la escala de colores en el caso del Fringe, etc.

La accion Marker resulta 1til si queremos conocer el valor de la variable en algun punto concreto, pues si lo
seleccionamos nos pintara sobre el modelo unos vectores con su valor en cada direccion. Pero si queremos
extraer resultados en muchos puntos la opcion mas util es el Report, pues nos permite seleccionar los puntos que
queramos, y las variables que necesitemos y nos genera un archivo de texto con su valor en todos los puntos que
hayamos seleccionados, por lo que la usaremos bastante. Ademas, otra ventaja del Report es que nos permite
extraer resultados de mas de un analisis de una sola vez.

Los resultados obtenidos seran procesados en Excel, donde se generaran las graficas necesarias para la correcta
interpretacion de los mismos.
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4.2 Laminados homogéneos

421 Caso 90°

Los primeros resultados que vamos analizar son los del caso de un laminado homogéneo con una orientacion de
90° para la fibra. La direccion de 90° implica, segun tenemos definidos los sistemas de referencia, la fibra tendra
el sentido de la direccion de proyeccion del perfil. Al ser la fibra perpendicular al plano del perfil, esto hace que
el material se comporte de manera isotropa en el plano de la seccion, ya que el material bajo estudio tiene los

coeficientes térmicos ¢f, y (5 del mismo valor.

e

Figura 4-2 — Orientacion de la fibra a 90°

Por tanto, con esta orientacion, el fendmeno de Spring-back deberia tedricamente desaparecer. De todos modos,
se realizan los calculos para comprobar que la formulacion es consistente. Y efectivamente si introducimos en
los scripts de Matlab 90° en la orientacion de la fibra lo que obtenemos es que los coeficientes térmicos de todas
las ld&minas son los mismos. Por tanto, al realizar el anlisis el angulo de la probeta no se ve afectado.

Ademas, al ser el material isotropo en el plano de la seccion, la presencia del codo no provoca un cambio de
forma al ser sometido a una variacion de temperatura. Esto hace que el efecto de la malla y del nimero de
laminas utilizadas sea completamente despreciable, ya que incluso la solucion en el peor de los casos, para la
malla mas gruesa y con solo dos laminas, sea tan precisa que al mejorar estos parametros no se produzca una
mejora en la solucion.

En la Figura 4-3, el mapa de colores que representa el valor de los desplazamientos Ux. Se observa claramente
que el ala superior se mantiene perfectamente vertical, ya que todos sus puntos tienen el mismo desplazamiento
en X, de modo que no se produce ningun cierre del angulo, tan solo una deformacion de la forma de la probeta,
ya que al tener distintos coeficientes térmicos en las direcciones X e Y no se deformara proporcionalmente. De
hecho, mientras que en la direccion X se acorta, la direccion Y sufre incluso un pequefio alargamiento, ya que
el coeficiente térmico de en direccion de la fibra tiene signo negativo ¢, = —1107°°C
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Para estudiar el efecto del numero de laminas, utilizaremos una malla fija, concretamente la malla media
explicada en la seccion Mallado, y realizaremos el analisis variando el nimero de ldminas con 2, 4, 8§ y 16

fijando el numero de laminas en

on

I4

laminas. Y para estudiar el efecto del mallado utilizaremos una configuraci

8, y variaremos la malla como se explicé en la seccion Mallado.
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En la Figura 4-6 se encuentra representado un mapa de colores con el desplazamiento en direccion X del ala
superior. Las lineas del mapa de colores son todas paralelas al eje de proyeccion del perfil, confirmando la idea
de que las tnicas deformaciones que sufre la probeta son el cierre del codo, y los acortamientos producidos por
un cambio de temperatura. Las alas se mantienen perfectamente planas, y debido a las condiciones de contorno
impuestas, el ala horizontal se mantiene horizontal y es el ala vertical la que se sale de su plano. Esto hace muy
facil el calculo del angulo de cierre, para el que utilizaremos la siguiente formula:

1 2
AB =tan™ “L—” @1

ala

4221 Efecto del nimero de laminas
0,40
0,35
0,30
0,25

0,20

AB (9)

0,15
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0,00
2L 4L 8L 16L Tedrico

Figura 4-7 — Efecto del nimero de laminas para el laminado homogéneo de 0°

Al estudiar el efecto del numero de laminas en el caso del laminado homogéneo con orientacion de 0°,
observamos que al pasar de 2 a 4 laminas hay un incremento de 20%. De 4 a 8 laminas el incremento pasa a ser
del 4,76%, mientras que la diferencia entre 8 y 16 laminas es tan solo del 1,18%. Si comparamos el resultado
del caso de 16 laminas con el tedrico, obtenemos un error de un 0,67%.
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4.2.2.2 Efecto del mallado

0,05

Fina Media Gruesa Minima Tedrico

Figura 4-8 — Efecto del mallado para el laminado homogéneo de 0°

Para estudiar el efecto del mallado utilizamos un laminado con 8 laminas tal y como el material original y
variamos el tamafio de la malla para ver qué efecto produce sobre los resultados. Podemos observar que la
diferencia en los resultados es practicamente nula entre las mallas gruesa, media y fina dando una diferencia
méaxima por debajo del 1%. Tenemos que imos al caso de la malla minima en el que tenemos tan solo un
elemento en la zona del codo para que el efecto de la malla sea apreciable y la diferencia frente a la malla media
toma un valor del 10,75%. El error de la malla media con respecto al valor tedrico es de un 1,87%.

4.2.3 Caso 45°

El caso de 45° resulta mas complejo debido a que, a diferencia de las orientaciones de 0° y 90°, la direccion de
la fibra no sigue ninguna de las direcciones principales de la geometria. Esto se traduce en una deformada mas
complicada de analizar que en los casos anteriores como podemos ver la Figura 4-9:
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Figura 4-9 — Deformada para el laminado homogéneo de 45° con 2 laminas
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pin -1.70-002 @Nd 1064
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default_Fringe? :
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Figura 4-10 — Mapa de colores de Ux para laminado homogéneo de 45°

angulo de cierre

Si analizamos las Figura 4-9 yFigura 4-10, podemos observar que hay mas deformaciones significativas que en
el caso de 0°. Las lineas del mapa de colores dejan de ser paralelas al eje Y, por lo que los planos de las alas
dejan de ser planos, lo que provoca que, para el ala horizontal, una de sus esquinas se salga del plano horizontal.
ser planas las alas el angulo de cierre no se mantiene constante a lo largo de la probeta. Por ello se calculara el

mismo en tres puntos distintos, en los dos extremos y en el centro de la probeta. Para calcular el

Esto hace que el angulo de cierre no se pueda calcular de una forma tan sencilla como la anterior, y al dejar de
utilizaremos la siguiente expresion (ver Figura 4-11):

11 — Esquema con la deformacion del perfil

Figura 4
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[N
N

4 3
AB=5,+65,=tan™" Y8 ) fant| Y (4.2)

ala ala

Ademas, aparece otra deformacion que hace que las alas pierdan la forma rectangular y los angulos acaben
deformados. Por ello vamos a calcular también las deformaciones que sufie la base, acortamientos en direcciones
X eY,y la deformacion del angulo 6
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default_Deformation2 :
Max 3 hG-001 @Nd 3820

Figura 4-12 — Deformacion de la base con un laminado de 45°

40 200 90
0,3280 0,3788 0,2685
39,6720 199,6212 89,7315
0,820% 0,189% 0,298%

Tabla 5 — Deformaciones de la base con un laminado de 45°
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4231 Efecto del nimero de laminas
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Figura 4-13 — Efecto del nimero de laminas para el laminado homogéneo de 45°

Al pasar del laminado con 2 laminas al de 4 obtenemos una diferencia del 17%. El incremento entre los de 4 y
8 laminas es del 4% y mientras que entre 8 y 16 ldminas obtenemos una diferencia de tan solo un 1%. Sin
embargo, si comparamos estos resultados con el valor teorico hay una diferencia bastante mayor que en el caso
anterior. En concreto para el caso de 16 laminas obtenemos un error maximo del 16%. Esto puede ser debido a
que la deformada es mas compleja que para el laminado de 0° y eso hace que la formulacion utilizada no sea
correcta. En este caso la férmula analitica utilizada para calcular el dngulo de cierre no es muy precisa, y

tendriamos que utilizar un modelo 3D para comparar los resultados obtenidos y asi determinar la precision del
modelo Shell

4.2.3.2 Efecto del mallado

0,25
0,2
g 0.15 m Lado izq
2— on | Centro
M Lado der
0,05
0

Fina Media Gruesa Minima Tedrico

Figura 4-14 — Efecto del mallado para el laminado homogéneo de 45°

Si comparamos el efecto de la malla observamos practicamente lo mismo que para el caso anterior. Mientras
que la diferencia de las tres primeras mallas es practicamente nula, un valor maximo de por debajo del 2%, en
el caso de la malla minima si podemos observar una diferencia considerable hasta un 33% respecto a la malla
media. De nuevo, al igual que para el efecto del nimero de laminas el error frente al tedrico es considerable, en
torno a un 14%, puesto que para compararlos resultados deberia utilizarse un modelo 3D.
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4.3 Laminados cuasi-isotropos

431 Formulacion como homogéneo

Si utilizamos la formulacion de un laminado homogéneo para modelar el caso cuasi-isotropo una deformada
bastante uniforme tal como se puede observar en la Figura 4-15. Podemos apreciar las deformaciones de Spring-
back y los acortamientos propios del cambio de temperatura. Las lineas del mapa de colores de Ux se mantienen
practicamente paralelas a Y aunque tienen una pequefia desviacion, esto es debido a que los planos de las alas
sufren una pequena deformacion de modo que la esquina libre del ala horizontal se sale del plano, pero esta
deformacion es minima en comparacion con la de Spring-back y podemos asumir que las alas se mantienen
practicamente planas. Aun asi, se utilizaran las mismas férmulas para calcular el angulo de cierre que en el caso
de 45°.

1.14-001
1.06-001
9.81-002
9.00-002
8.20-002
7.38-002
5.59-002
5. 78-002
4.88-002

1.76-002)
957003

425883
default_Fringe?2 :
Mas 1.14-001 @Nd 1

v Min -6.52-003 @Nd 3534
default_Deformation? ;

Figura 4-15 — Deformada para el laminado homogéneo cuasi-isdtropo
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4.31.1  Efecto del niimero de laminas
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Figura 4-16 — Efecto del nimero de laminas para el laminado cuasi-isoétropo con formulacion homogénea

Analizando la gréfica de la Figura 4-16, vemos efectivamente que el angulo de cierre se mantiene constante en
toda la probeta. El nimero de laminas afecta poco al pasar de 8 a 16 laminas, un incremento inferior al 3%.
Como se esperaba, los resultados al comparar con el valor tedrico no son aceptables, ya que se obtiene un error
del orden del 100%. Por lo que se confirma la hipotesis de que no podemos utilizar la formulacion homogénea
para modelar un laminado con diferentes orientaciones, esto es debido a que la formulacion aplicada no modela
correctamente la aparicion de tensiones residuales entre las laminas.

4.3.1.2 Efecto del mallado

0,35

0,3

0,25
E 0.2 m Lado izq

%— 0,15 H Centro

M Lado der

0,1

0

Fina Media Gruesa Minima Tedrico

Figura 4-17 — Efecto del mallado para el laminado cuasi-is6tropo con formulacion homogénea

De nuevo el mallado afecta poco o nada para las mallas media, fina y gruesa con una diferencia maxima de un
0,86% entre las tres. La malla minima si que da una diferencia considerable del 10 % al compararla con la media.
A pesar de esto los resultados no son validos si los comparamos con el resultado tedrico como ya hemos
comentado en el efecto del ntimero de laminas.
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4.3.2 Formulacion como homogéneo equivalente en X

Al utilizar la formulacion como homogéneo equivalente en direccion X, en la Figura 4-18 a primera vista la
deformada obtenida es la esperada ya que aparece Spring-back y parece que las alas se mantienen planas, y el
mapa de colores con la deformacion Ux las lineas parecen ser paralelas al eje Y. Sin embargo, no lo son, pues
tienen cierta curvatura.

2.13-001
1.97-001
1.81-001
1.65-001
1.49-001
1.33-001
1.17-001
1.01-001
§.54-002
5.95-002
-002
©3.76-002
2.17-002
5.75-003]

487893
default_Fringez :
Max 2.13-001 @Nd 1

LX Min -2 B1-002 @Nd 2883
M default_Deformation?2 :

Max 2.13-001 @Nd 1

Figura 4-18 — Deformada para el laminado cuasi-is6tropo con formulacion de Hom. Eq. en X

Para analizar con mayor detalle los resultados, se utiliza la Figura 4-19 donde se muestra la deformada de la
base, asi como un mapa de colores representando los desplazamientos Uz de la misma. En esta figura, se observa
claramente que no solo las alas dejan de ser planas, sino que ademas la probeta entera sufre una flexion que hace
que se curve a lo largo de toda su longitud.

1.66-003
2.72-004)
-1.10-003
-2.48-003
-3.66-003
-5.23-003
-6.61-003
-7.99-003
-9.36-003
-1.07-002
-1.21-002
-1.35-002
-1.49-002
[ [[T11 -1 B2-002
146682
default_Fringe2

g Max 1.65-003 @Nd 3838

ﬁ Min -1 .90-002 @Nd 2870

default_Deformation2 :

Max 3.03-002 @Nd 2964

Figura 4-19 — Deformacion de la base para el laminado cuasi-isétropo con formulacion de Hom. Eq. en X
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El origen de esta deformada esta en que los laminados se han definido introduciendo las propiedades de las
laminas y la secuencia de apilado y Patran al calcular las propiedades de los laminados calcula un valor distinto

para el coeficiente a,, para los laminados de la zona del codo y de las alas como observamos en la Tabla 6.

Esto provoca que en la direccion Y las alas tienden a acortarse mas que la zona del codo dando lugar esto a la
flexion que aparece.

Tabla 6 — Valores de los CTE en caso cuasi-isétropo como homogéneo equivalente en X

Alas Codo

_ -4,1 ‘ 10-6 -8’3. 10—6

4.3.21 Efecto del nimero de laminas

M Lado izq
W Centro
M Lado der

Equivalente X 8L Equivalente X 16L Teorico

0,35

Figura 4-20 — Efecto del nimero de laminas para el laminado cuasi-isétropo Hom. Eq en X

El efecto del niimero de laminas al pasar de 8 a 16 de nuevo no es muy importante, tomando un valor en torno
al 3%. Pero en la grafica de la Figura 4-20 ya podemos observar que la flexion provoca que el angulo de cierre
no sea constante para toda la probeta, sino que es un poco mayor en el centro que en los extremos de la probeta,
por tanto, no podemos tomar estos resultados como fiables. A pesar de ello, si comparamos los valores con el
resultado teérico podemos observar que estan bastante mas cerca que para la formulacion homogénea, dando un
error del 6,3% en el centro de la probeta respecto al tedrico.
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4.3.2.2 Efecto del mallado

M Lado izq
H Centro
M Lado der

Fina Media Gruesa Minima Tedrico

0,35

0,3

Figura 4-21 — Efecto del mallado para el laminado cuasi-isotropo con formulacion Hom. Eq. en X

En el efecto de la malla no se aprecian grandes diferencias (ver Figura 4-21), al igual que en el resto de los casos.
En las tres primeras mallas los resultados son practicamente idénticos. Y en la malla minima si que aparece una
diferencia de hasta un 10%.
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4.3.3 Formulacion como homogéneo equivalente en Xe Y

Con el objetivo de intentar mejorar los resultados obtenidos en el caso homogéneo equivalente en direccion X y
eliminar la flexion de la deformada se probara a estudiar con la formulacion homogénea equivalente en
direcciones X ¢ Y. Como explicamos en el apartado 3.3.4, con esta formulacion lo que hacemos es que el

laminado tenga el mismo a,, para el codo que para las alas, eliminando asi la tendencia al flexion. Y como

podemos comprobar en la Figura 4-22 la deformada tiene la forma esperada. Desaparece por completo la flexion,
las lineas del mapa de colores de Ux son paralelas al eje Y, y las tinicas deformaciones que podemos observar
son el cierre del angulo y los acortamientos propios del cambio de temperatura.

2.27-001
2.12-001
1.96-001
1.81-001
1.66-001
1.49-001
1

1

34-001
18-001
1.05-001

7.14-002
b.bG-002
4.03-002
2.47-002

YR
: default_Fringez .
ol Max 2.27-001 @Nd 1
g Min -6.47-003 @Nd 3338
default_Deformation?
Max 2. 27-001 @Nd 1

Figura 4-22 — Deformada para el laminado cuasi-isétropo con formulaciéon de Hom. Eq.en X e Y
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4.3.31 Efecto del numero de laminas

M Lado izq
m Centro
M Lado der
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0,35
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Figura 4-23 — Efecto del nimero de laminas para el laminado cuasi-isotropo Hom. Eq.en X e Y

Al estudiar el nimero de laminas como en todos los casos anteriores los resultados son practicamente idénticos
para los laminados de 8 y 16 laminas, con una diferencia inferior al 3%. Ademas, en la Figura 4-23 se observa
que el valor del angulo de cierre es constante a lo largo de la probeta, eliminando el problema de la flexion de la
probeta tal como se esperaba. Y si comparamos estos resultados con el valor tedrico obtenemos un bastante
aceptable error del 1% para el laminado de 16 sub-laminas, e inferior al 5% para el laminado de 8 sub-laminas.

4.3.3.2 Efecto del mallado

M Lado izq
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M Lado der

Fina Media Gruesa Minima Tedrico

0,35

Figura 4-24 — Efecto del mallado para el laminado cuasi-isotropo con formulacion Hom. Eq. en X e Y

Finalmente, al estudiar el efecto del mallado, de nuevo en la Figura 4-24, observamos que las mallas media, fina
y gruesa tienen una diferencia por debajo del 1%, y para la malla minima si que encontramos una diferencia
inaceptable del 11%



5 CONCLUSIONES

inalmente en este capitulo se expondran las conclusiones que se pueden extraer a partir de los de los
resultados obtenidos en los analisis.

El objetivo de este trabajo consistia en encontrar una modelizacion que siendo relativamente sencilla,

permita simular el problema del Spring-back en piezas de material compuesto utilizando elementos tipo
Shell con un software comercial de elementos finitos. Para ello lo que se ha realizado una modificacion de las
propiedades del material que se ha explicado a lo largo de la seccion 3, y se ha comprobado el efecto que
producian el mallado y el nimero de laminas utilizado en el modelo en diferentes casos.

Si analizamos el efecto del nimero de laminas con el que se ha modelado el laminado las conclusiones que
podemos extraer de todos los casos son practicamente idénticas. Como era de esperar al aumentar el nimero de
laminas los resultados mejoran, esta mejora es considerable al pasar de 2 a 4 laminas donde encontramos una
diferencia del orden del 20%, y también es importante entre 4 y 8 laminas donde la diferencia pasa a ser del 5%.
Sin embargo, para todos los casos, el incremento del valor del angulo de cierre que se produce al utilizar un
laminado con 16 laminas en lugar de 8, se reduce considerablemente. En los casos con laminado homogéneo
aparece una mejora maxima del 1%, frente al 3% para los casos cuasi-isotropos. Por lo que podemos concluir,
que salvo en el caso que fuera necesaria una precision excepcionalmente alta, la opcion mas conveniente seria
utilizar una lamina por cada lamina real, ya que los resultados son suficientemente precisos. Si se quisiera, sin
embargo, aumentar la precision del modelo, se podrian utilizar dos sub-laminas por cada lamina real. Pero esto
realmente no trae consigo una gran mejora de la precision, sin embargo, el trabajo de modelado aumenta
considerablemente, porque cabe recordar que para cada sub-lamina es necesario crear un nuevo material.

En cuanto al efecto de la malla, los resultados obtenidos son nuevamente muy consistentes para todos los casos.
Las tres mallas iniciales que se iban a estudiar (fina, media y gruesa) dan unos resultados practicamente idénticos,
con una diferencia maxima de un 2% para el caso mas desfavorable. Hay que reducir la malla practicamente
hasta un solo elemento en la zona del codo (malla minima) para poder apreciar diferencias considerables en los
resultados. De nuevo, como cabia esperar, la malla fina es la que da mejores resultados, pero por un margen
practicamente insignificante. Y aunque para este proyecto se ha podido refinar la malla tanto como fuera
necesario debido a la simplicidad geométrica del mismo, si se quiere implementar esta modelizacion en un caso
mas complejo, puede que sea muy costoso refinarla en exceso dando lugar a un sistema de ecuaciones mayor y
que no sea practico manejar debido a los largos tiempos de resolucion. En resumen, el tamafio de la malla no
tendra un efecto considerable en los resultados del modelo, salvo que se reduzca exageradamente el numero de
elementos de la misma.

Finalmente, sobre la veracidad de los resultados. En primer lugar, cabe destacar que como valores exactos con
los que comparar los resultados obtenidos, tan solo hemos tomado los valores tedricos de los angulos de cierre
que han sido proporcionados por el tutor del proyecto, quedando pendiente la comparacion de los resultados con

40
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valores experimentales y modelos 3D. Esto se dejara como objeto a futuros proyectos que se encarguen de
realizar el estudio experimental del fendémeno y comparen los resultados obtenidos en este proyecto con
resultados experimentales. Teniendo esto en cuenta, las conclusiones que podemos extraer de los resultados son
que a pesar de que para el laminado de homogéneo de 45° los resultados no son muy esperanzadores, obteniendo
errores de hasta un 16%, debido a la deformada mas compleja que se obtiene en este caso, no podemos
comprobar la precision del modelo fijdndonos tan solo en el valor del &ngulo de cierre en varios puntos, sino que
se deberia usar un modelo 3D para comparar los resultados mas profundamente. Sin embargo, tanto para el caso
del laminado de 0° como para el laminado cuasi-isdtropo (con formulacion homogénea equivalente en X e Y),
los resultados son muy precisos, mostrando un error del orden de un 1%. Por lo que podemos considerar
satisfactorios los resultados obtenidos y queda confirmada la validez de la modelizacion planteada.






ANEXO A

En el Anexo A se incluyen las tablas con los coeficientes de expansion térmica equivalentes que se han calculado
y usado a lo largo del proyecto especificando su valor para cada una de las 1aminas individuales, tanto para los
casos de laminado homogéneo como para el laminado cuasi-isotropo. Todos los valores estaran en unidades de
oc-l . 106

Laminado homogéneo

Tabla 7 — Valores CTE equivalentes para laminado homogéneo con 2 sub-laminas

-5,2632

-2,4211 11,789
26 0 12,5 -27

0,42105 13,211

3,2632 14,632

Tabla 8 — Valores CTE equivalentes para laminado homogéneo con 4 sub-laminas
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-5,9737

-4,5526 10,724
-3,1316 11,434
-1,7105 12,145

26 0 12,5 -27
-0,28947 12,855
1,1316 13,566
2,5526 14,276
3,9737 14,987

Tabla 9 — Valores CTE equivalentes para laminado homogéneo con 8 sub-laminas

-6,3289

-5,6184 10,191
-4,9079 10,546
-4,1974 10,901
-3,4868 11,257
-2,7763 11,612
-2,0658 11,967
-1,3553 12,322
-0,64474 26 0 12,678 125 27
0,065789 13,033
0,77632 13,388
1,4868 13,743
2,1974 14,099
2,9079 14,454
3,6184 14,809
4,3289 15,164

Tabla 10 — Valores CTE equivalentes para laminado homogéneo con 16 sub-laminas
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Laminado cuasi-isétropo

-0,92699 -0,92699

0,26976 12,5 -27 0,26976
1,4665 12,5 27 1,4665
2,6633 26 0 2,6633
1,0378 0
3,86 26 0 3,86
5,0568 12,5 27 5,0568
6,2535 12,5 -27 6,2535
7,4503 -1 0 7,4503

Tabla 11 — Valores CTE equivalentes para laminado cuasi-isétropo con 8 sub-laminas

-1,2262 -1,2262

-0,62781 -1 0 -0,62781
-0,029428 12,5 -27 -0,029428
0,56895 12,5 -27 0,56895
1,1673 12,5 27 1,1673
1,7657 12,5 27 1,7657
2,3641 26 0 2,3641
2,9625 26 0 2,9625

1,0378 0

3,5608 26 0 3,5608
4,1592 26 0 4,1592
4,7576 12,5 27 4,7576

5,356 12,5 27 5,356

5,9543 12,5 -27 5,9543

6,5527 12,5 -27 6,5527

7,1511 -1 0 7,1511

7,7495 -1 0 7,7495

Tabla 12 — Valores CTE equivalentes para laminado cuasi-isétropo con 16 sub-laminas
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