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Resumen

Debido a la importancia que tienen los materiales compuestos en la industria, en
especial la aeronautica, aeroespacial y automotriz, es necesario conocer el
comportamiento mecénico, térmico, etc., en las diferentes condiciones de
operacion. En este trabajo de tesis se propone un modelo lineal simple, el cual es
usado para analizar y determinar esfuerzos térmicos globales e interlaminares en
materiales compuestos laminados metalicos simétricos. Para generar el modelo,
se usoO la teoria de la elasticidad lineal, la teoria clasica de laminas, la teoria de los
esfuerzos térmicos vy el principio de superposicion. EI modelo fue validado usando
la técnica de extensometria eléctrica. Para realizar las pruebas mecanicas y
térmicas, fueron usados e instrumentados seis especimenes individuales y dos
materiales compuestos laminados metalicos simétricos uno c1 (AL-Al-AL) y otro c2
(AI-AL-Al). Para obtener las constantes elasticas y los Coeficientes de Expansion
Térmica (CET) relacionados con las capas individuales, se llevé a cabo un
proceso experimental. Los materiales compuestos estudiados fueron sometidos a
cargas térmicas graduales y se midieron las deformaciones en las fronteras,
mismas que fueron corregidas usando un procedimiento basado en
recomendaciones del fabricante. Para validar el modelo matemético se usé un
método inverso, el cual consistido en generar un sistema de ecuaciones en donde
los CET fueron variables desconocidas.

Se calcularon los CET de cada capa y los resultados se compararon con los CET
experimentales y los de la base de datos MatWeb, encontrandose que las
diferencias no exceden el 10%. Estos resultados permitieron concluir que el
proceso de validacion del modelo fue satisfactorio, por lo que dicho modelo es
consistente y confiable. Una vez validado el modelo, se procedié a determinar los
esfuerzos térmicos interlaminares y globales en los compuestos cl1 y c2, y se
compararon con los limites elasticos del aluminio y del acero inoxidable existentes
en la literatura, para determinar su relevancia en ambos compuestos,
encontrandose que al campo de temperatura al que se sometieron los compuestos
estudiados en esta tesis, se encontré que los esfuerzos térmicos interlaminares
generados no representan riesgo. Finalmente mediante el Software Maple 13 y
utilizando las ecuaciones del modelo mateméatico se determinaron los CET de las
capas, los esfuerzos térmicos interlaminares y globales, encontrandose que los
CET resultantes en aluminio son del orden del 10% respecto los CET
experimentales.

Palabras clave: Materiales compuestos, modelo matematico, esfuerzos térmicos
interlaminares, esfuerzos térmicos globales, coeficientes de expansion térmica.
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Abstract

By the importance of composite materials in the industry especially aircraft,
aerospace and automotive, it's necessary to know the mechanical and thermal
behavior, so on, in different operating conditions. In this thesis work is proposed a
linear simple model, which is used to analyze and determine interlaminar and
global thermal stress in symmetric metallic laminated composites. The linear
elasticity theory, the classical theory of plates, the theory of the thermal stress and
the superposition principle were used to generate the model. The theoretical model
was validated using the technique of electrical strain gauge. To perform the
mechanical and thermal tests, were used and implemented six individual
specimens and two symmetric laminated metallic composites one called c1 (AL-Al-
AL) and another c2 (AI-AL-Al). To it obtain the elastic constant and thermal
expansion coefficient (CET) related with the individual layers were obtained
experimentally. The composites materials studied were subjected to gradual
thermal loads and strains were measured at the borders, which were later
corrected using the proposed procedure based to manufacturer’'s
recommendation. To validate the mathematical model was used a reverse method,
which consisted of generate an equations systems where the CET were the
unknown variables.

The CET of each layers were calculates and the results were compared with the
experimental and the data base MatWeb CET, finding that the differences do not
exceed 10 %. These results allowed concluding that the process of model
validation was successful, so it was determined that the model is consistent, and
reliable. Once validated the model, it's proceeded to determine the interlaminar
and global thermal stresses in composites c1 and c2, then were compared with the
elastic limits of aluminum and stainless steel materials available in the literature, to
determine its relevance in both composites, it was found that temperature field at
which the composites studied were subjected in this thesis, the interlaminar
thermal stress generated no pose risks. Finally, by mean the Maple 13 Software,
and using the mathematics model equations, were determined the layers CET and
the interlaminar and global thermal stresses, finding that the CET obtained in the
aluminum layer are close to 10% respect to experimental CET.

Key words: Composites materials, mathematical model, interlaminar thermal
stress, global thermal stress, thermal expansion coefficient
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INTRODUCCION GENERAL

En muchas industrias, especificamente en la industria aeronautica y automotriz,
se utilizan una gran variedad de materiales metalicos y no metalicos, pero el uso
de materiales compuestos en las Ultimas décadas ha aumentado en forma
considerable desplazando principalmente a los materiales ferrosos que se
caracterizan por su alto peso. De acuerdo con [1], el uso de materiales
compuestos en la fabricacion de aviones se ha incrementado. En las Figuras 1.1y

1.2, se observan los porcentajes correspondientes a los materiales utilizados en la
fabricacion de aviones de Airbus.
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Figura 1.2. Porcentaje de materiales en la construccion de tres modelos de Airbus
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Debido a la importancia de los materiales compuestos, el conocimiento de las
propiedades mecanicas, térmicas, eléctricas, etc., asi como también, de las cargas
a que son sometidos, y de las deformaciones producidas, es primordial. Con el
conocimiento de las propiedades, las cargas y las deformaciones, mediante los
modelos matematicos, se obtienen los esfuerzos que se producen en la superficie

y en el interior.

Cuando un compuesto se somete a cargas mecanicas, térmicas, o la combinacion
de ambas, se generan esfuerzos termo-mecanicos a nivel global (en todo el
compuesto), y a nivel local (entre las capas), los cuales dependiendo de su
magnitud pueden llegar a ser catastroficos. Es por eso que han sido de gran
interés para los investigadores que trabajan sobre estos temas.

Recientemente en un trabajo desarrollado en [2], se analizaron experimentalmente
esfuerzos globales e interlaminares en materiales compuestos laminados
simétricos. Este tipo de andlisis no se habian realizado con profundidad. También
se desarroll6 un modelo lineal simple para analizar experimentalmente los
esfuerzos mecénicos en dichos materiales. Para ello, se utilizé la técnica de
extensometria eléctrica de resistencia variable (strain gage). Fueron determinados
en forma experimental esfuerzos globales y locales, y de esta forma, se pudo
demostrar que el modelo propuesto en [2] es eficaz.

Para conocer el comportamiento mecanico y térmico de dichos materiales, es
fundamental el analisis experimental de esfuerzos, pues la informacién que de él
se obtiene, a partir de las mediciones experimentales son veridicas. Para llevar a

cabo un eficiente analisis experimental de esfuerzos se requiere:

1. Conocimiento amplio del comportamiento mecanico y térmico de los
materiales.

2. El dominio de la técnica experimental que se va a utilizar.
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El presente trabajo de tesis doctoral trata el tema del analisis esfuerzos térmicos
globales e interlaminares en compuestos laminados metélicos simétricos, libres de
solicitaciones mecanicas, pero sometidos estos a incrementos de temperatura
superiores a la ambiente. Para efectuar el analisis térmico en estos materiales, es
necesario generar modelos matematicos que permitan determinar parametros
como los Coeficientes de Expansion Térmica (CET) y temperaturas, entre otros.
Estos modelos deben ser validados tanto numéricamente como
experimentalmente con la finalidad de demostrar su consistencia Yy
representatividad. En este trabajo doctoral se usaron los resultados descritos en
[2] y la técnica de extensometria eléctrica de resistencia variable (strain gage) para
generar y validar un modelo que sirve para el analisis y célculo de esfuerzos
térmicos globales e interlaminares en compuestos laminados metalicos simétricos.
Para validar el modelo se usara un método inverso que consiste en considerar

como incognita una de las constantes ya sea elastica o térmica [2].

En la siguiente seccion se describirdn los antecedentes relacionados con los
esfuerzos térmicos globales e interlaminares, asi como de los modelos que se

estan utilizando para el analisis de esfuerzos térmicos.

.1 Antecedentes

Se presenta en esta seccion una revision cronologica de trabajos de investigacion
publicados relacionados con el tema de la presente tesis doctoral. Se inicia con la
descripcion de los materiales compuestos laminados, después de coeficientes de
expansion térmica, esfuerzos térmicos globales, esfuerzos térmicos
interlaminares, modelos matematicos usados para el analisis y, finalmente, con los

métodos experimentales utilizados para analizar esfuerzos térmicos.

1.1.1 Introduccién

Desde el punto de vista mecanico la ventaja de utilizar materiales compuestos en

vez de materiales metalicos son muchas, entre ellas, tienen menor densidad,
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mayor resistencia a la corrosion, resistencia similar a los aceros, aluminio, etc. Por
estas razones se ha estado desarrollando importante investigacion al respecto.
Los campos relacionados con el estudio de los materiales compuestos de mayor

interés son:

El andlisis de esfuerzos.
La obtencion de propiedades mecanicas, térmicas, eléctricas, etc.
Los modelos matematicos.

Los métodos computacionales.

o bk~ 0N PE

Los métodos experimentales.

Estos ultimos son fundamentales para el analisis de esfuerzos. De los métodos
experimentales que son utilizados se pueden mencionar por ejemplo, la
extensometria eléctrica de resistencia variable (Strain Gages), la fotoelasticidad, la
Interferometria de Moiré, entre otros, pero la técnica de extensometria eléctrica de

resistencia variable es de las mas utilizadas para el analisis de esfuerzos [3].

La ventaja de los métodos experimentales respecto a los modelos mateméaticos y
métodos computacionales, es que, los datos obtenidos de ellos, son mas veridicos
pues involucran parametros que llevan integrados el efecto de variables no
controladas como defectos estructurales, defectos de pegado, no uniformidad de
capas, etc., que no pueden ser incluidos en forma adecuada en los modelos
matematicos y los métodos computacionales [2]. Es por eso que, los métodos
experimentales son apropiados para analisis de esfuerzos, para validar modelos,

calibrar y evaluar la eficiencia de los métodos computacionales.

[.1.2 Materiales compuestos laminados

Un material compuesto es aquel que esta formado por dos 0 mas componentes en
una escala macroscopica, distinguibles fisicamente y separables mecanicamente y

con propiedades superiores a las de sus constituyentes (sinergia) [2].
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La importancia de estos sobre todo en la Aeronautica, es que se utilizan para
reducir el peso, el consumo de combustible, la potencia y los gastos de operacion.
Estos materiales han ido desplazando a las aleaciones metalicas sobre todo a las
ferrosas, pues algunos compuestos como los de fibra de carbono pueden soportar
esfuerzos similares a los del acero, y su relacion de peso respecto a estos es de

5/1 hasta de 2/1 respecto al aluminio [4].

Existen varias clasificaciones de los materiales compuestos, una de estas se

observa en la Figura 1.3, [5].

MATERIALES
COMPUESTOS
REFORZADOS CON FIBRAS REFORZADOS CON PARTICTLAS
|
! | ORIENTACION
UN-‘& SQLA CAPA MULTICAPA ATLEATORIA
{ © varias 1gualmente
or_ienmdas ¥ .m; ?5) ‘ | | ORIENTACION
mismas propiedases _— PREFERENTE
| LAMINADOS HIBRIDOS
| A
FIBRA CONTINUA FIBRA DISCONTINUA
ORIENTACION PREFERENTE —
— ORIENTACION ALEATORIA

FREFUERZO UNIDIRECCIONAL

REFUERZO BIDIRECCIONAL
(fibra entrecruzada)

Figura 1.3. Clasificacion de los materiales compuestos

Los Materiales Compuestos laminados (MCL), son materiales sandwich
constituidos por capas delgadas unidas por un medio [6]. Los constituyentes
pueden ser capas metalicas-metalicas, metalicas-no metdalicas, metalicas-
cerdmicas, ceramicas-no metélicas, metalicas-ceramicas-no metélicas, no

metalicas-no metalicas y pueden tener distintas configuraciones, (ver Figura 1.4).
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a) Laminado no metalico b) Laminado metalico-no metdlico  ¢) Laminado de fibra de carbono

Figura I.4. Materiales Compuestos Laminados

Estos compuestos pueden ser simétricos y no simétricos. Los compuestos
laminados simétricos son aquellos constituidos por capas delgadas y que se
considera que tiene la misma configuracion en cada mitad de la lamina (ver Figura
1.5) [2].

AL
Al

AL

Figura 1.5. Compuesto laminado metalico simétrico con capas isotropicas

I.1.3 Esfuerzos térmicos en materiales compuestos

A inicio de los afios 60, por la necesidad de fabricar materiales ligeros y
resistentes para los grandes programas aeroespaciales y de defensa, nacen los
materiales compuestos [7], y nace también la investigacion relacionada con el
comportamiento mecanico, térmico, eléctrico, etc., de estos, siendo el pionero
Nicholas J. Pagano; sus trabajos son usados en la actualidad por los analistas que
participan en el disefio de estructuras de motores de cohetes, y en todos los
campos de la industria donde se utilizan materiales compuestos [8]. Dentro de la
investigacion desarrollada por él, estan los trabajos para determinar los esfuerzos
que se producen en los materiales compuestos como consecuencia de la

aplicaciéon de cargas mecanicas o térmicas.
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Las cargas térmicas en un material compuesto hacen que el material compuesto
se dilate 0 expanda, es decir sufre una deformacién térmica y, debido a que las
capas que integran el compuesto tienen distinto Coeficiente de Expansion Térmica
(CET), como consecuencia se originan los esfuerzos térmicos. La deformacion
térmica es el producto del aumento de temperatura que experimenta el material,

por su coeficiente de expansion térmica.

Los esfuerzos térmicos dependen de los CET, del cambio de temperatura, de las
constantes elasticas y de las restricciones impuestas en las fronteras del material

compuesto, y pueden ser clasificados de la manera siguiente [2]:

a) Esfuerzos térmicos globales

b) Esfuerzos térmicos interlaminares

Los esfuerzos térmicos pueden ser definidos de la siguiente forma:

El esfuerzo térmico es el esfuerzo que es inducido en un miembro estructural

debido a un cambio de temperatura mientras el miembro esta restringido [9].

Para el analisis de esfuerzos los investigadores hacen uso de los modelos
matematicos, métodos computacionales y métodos experimentales. Los modelos
pueden ser evaluados utilizando los métodos computacionales, los métodos

experimentales, o ambos.

[.1.3.1 Coeficientes de Expansion Térmica (CET)

En los materiales compuestos, los coeficientes de expansion térmica (CET), han
sido determinados utilizando diversas herramientas experimentales y modelos
matematicos, por ejemplo, en 1968 [10], determinaron los CET en compuestos
isotropicos utilizando el principio de la energia, en 1970 [11], en forma tedrica se
determinaron las constantes elasticas, la conductividad térmica y los CET, de
compuestos isotropicos. También usando modelos de arreglos cuadrados y

usando un dilatdmetro en 1978 [12], se determins el CET global, en un compuesto
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unidireccional, con resultados muy parecidos a los de la literatura, en 1988 [13], se
demostré que, en un compuesto laminado simétrico, la expansion térmica lineal
de cada lamina es invariante respecto a la orientacion de la otra lamina, y en 1989
[14], pudieron predecir los CET longitudinal y transversal en compuestos

unidireccionales, mostrando consistencia con los datos experimentales existentes.

Algunos métodos experimentales especificos para determinar en forma simultanea
el (CET), a y los Médulos de Elasticidad E, son propuestos en [3]. En 1989 [15] se
proporciona la teoria necesaria para obtener los CET utilizando la técnica de

extensometria eléctrica de resistencia variable.

1.1.3.2 Esfuerzos térmicos globales

El esfuerzo térmico global, es el esfuerzo térmico promedio que resulta de la
integracion de los esfuerzos térmicos locales (longitudinales y transversales) de

cada capa a través de todo el espesor del laminado compuesto [2].

La investigacion relacionada con los esfuerzos térmicos se ha llevado a cabo en
forma paralela al desarrollo de los materiales compuestos, gran parte de los
trabajos estén relacionados con los esfuerzos térmicos globales, asi por ejemplo,
en 1968 [16] se evaluaron esfuerzos térmicos en la vecindad de particula esférica
incrustada en una matriz elastica en un flujo de calor estacionario, en 1979 [17]
mediante una aproximacion analitica similar a la teoria de juntas solapadas de
Volkersen, se determind la distribucion de esfuerzos térmicos en el adhesivo que
une las capas, en 1998 [18] se determinaron dichos esfuerzos usando FEM 3-D,

en compuestos unidireccionales de fibra hexagonal.

En 2002 [19] se present6 una aproximacion analitica para determinar esfuerzos y
desplazamientos térmicos en condiciones de pandeo térmico a flujo de calor
estable, en compuestos de aluminio y 6xido de aluminio, en el mismo afo en [20]
se determinan los esfuerzos térmicos globales usando la ecuacion de Navier para

frontera plana en un cilindro hueco FMG (material funcionalmente clasificado),
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asumiendo que la relacion de Poisson y la temperatura varian en funcién del radio.
También en 2002 [21] se analizan esfuerzos térmicos eslasto-plasticos usando la
teoria clasica de laminas en un laminado con matriz aluminio y fibras de acero
simétrico con caras restringidas y temperatura uniforme, con un analisis similar se
trabajo en 2004 [22] en un compuesto simétrico parecido al de [21], sblo qué, el
compuesto en contacto con dos placas calefactoras a temperaturas mayores a
550°C.

En 2005 [23] usando la aproximacién multicapa, se determinaron desplazamientos
y esfuerzos térmicos en cilindro (FMG) sometido a cargas termo-mecanicas,
asumiendo propiedades homogéneas en cada capa, en 2008 [24] se desarrolld
una aproximacion basada en la teoria clasica de vigas para determinar esfuerzos
térmicos en un material elastico lineal suponiendo una distribucion lineal de la
deformacion en seccidén de cruce, y en 2009 [25] una nueva aproximacion fue
presentada y junto con la teoria clasica de laminas, fueron obtenidos estos
esfuerzos en el plano y fuera del plano en placa laminada no simétrica. En 2008
[26] se midieron por termografia infrarroja en un compuesto reforzado,
desplazamientos relacionados con pequefios cambios de temperatura debidos a
cambios de carga, y utilizando el Andlisis de Esfuerzos Termoelasticos (TSA), se
determinaron los esfuerzos térmicos. En 2009 [27] se determina la distribucion de
esfuerzos térmicos en placas metalicas reforzadas con parche compuesto

rectangular bajo la accion de cargas térmicas.

En 2011 [28] se desarroll6 un proceso analitico utilizando las teorias de
deformacion cortante de alto orden, una funcion zig-zag y soluciones de Navier,
para determinar las relaciones entre el esfuerzo térmico cortante transversal
MAaximo t,,, Ty,, Y las coordenadas de espesor (z/h) en un compuesto laminado de
capas cruzadas restringido en un extremo, ese mismo afo en [29] mediante el
método del elemento finito (FEM), se hizo un analisis de esfuerzos térmicos en
placas de circuitos impresos y mostraron que no sélo dependen de las diferencias

en CET, sino que también, del contorno y del gradiente de temperatura en
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direccién normal a la superficie. En 2012 [30] se propone una mejora para la
teoria global local (GLT) que fue presentada en 1998 por Li y Lu, para obtener los
esfuerzos térmicos cortantes, causantes de la delaminacién en placas laminadas
bajo cargas térmicas variando a través del espesor, la teoria fue evaluada

comparandola con soluciones obtenidas en tres dimensiones.

En junio 2013 en [31] se presentan algunos resultados del modelado en dos
dimensiones de problemas de esfuerzos térmicos en estructuras multicapa y
conchas, se utiliz6 una teoria clasica refinada basada en Principio de Trabajo
Virtual de Deplazamiento (PTVD) y teorias mixtas avanzadas basadas en el
Teorema Variacional Mixto de Reissner (RMVT), las soluciones las comparan con
resultados obtenidos por el Método de Ritz y Método del Elemento Finito, los
resultados son parecidos. Finalmente en septiembre 2013 en [32], usando la teoria
trigonométrica de deformacién cortante, las ecuaciones y condiciones de frontera
de la teoria de trabajo virtual, se obtienen esfuerzos cortantes térmicos, la teoria la
validan comparando los resultados con los de la teoria clasica de placas y la teoria
deformacion cortante de primer orden. Los esfuerzos térmicos obtenidos son

globales.

Esfuerzos térmicos residuales. Otra clase de esfuerzos que han sido
investigados en forma global, son los esfuerzos térmicos residuales, trabajos
relacionados con estos esfuerzos estan, los llevados a cabo en 1992 por [33],
donde mediante los parametros Dundurs a y B, examinaron la influencia de
esfuerzos residuales en la propagacion de grietas en un compuesto asumiendo
fases elasticamente isotrépicas, en 2003 [34] se obtuvieron los componentes de
esfuerzos residuales oy, Oy y Ty, €n compuestos grafitados, en 2006 [35] se
analizaron en compuestos laminados con fibras con distintas orientaciones, a
temperatura cambiando en forma parabdlica a lo largo del espesor. En 2007 [36]
mediante el método de elemento finito multi-particula (multi-particle finite element),

se hizo un analisis de esfuerzos residuales globales en los bordes libres de un
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compuesto laminado sometido a cargas térmicas y mecanicas combinadas, con

este método se pueden predecir los esfuerzos interlaminares.

En 2011 [37] fueron determinados esfuerzos residuales usando el método del
elemento finito y las relaciones tedricas basicas, en el dominio de una temperatura
estacionaria para una estructura hibrida compuesta de fibra de carbon epoxi-
metal. Finalmente en diciembre 2012 en [38], se evaluan esfuerzos residuales
térmicos mediante una ecuacion diferencial de cuarto orden en compuestos

reforzados con fibra, entre otros.

1.1.3.4 Esfuerzos térmicos interlaminares o locales

Un esfuerzo interlaminar, es el esfuerzo térmico promedio que resulta de la

integracion de los esfuerzos térmicos a través de la capa o pliegue [2].

Los esfuerzos térmicos interlaminares, se han estudiado desde los afios 70, por la
necesidad de entender, como estos se generan internamente, en qué direccion
actlan, y qué efectos tienen en el compuesto. El analisis de esfuerzos térmicos
interlaminares en los materiales compuestos se ha direccionado a dos campos de

trabajo:

e Esfuerzos térmicos interlaminares en borde libre

e Esfuerzos térmicos interlaminares a lo largo del espesor

1) Esfuerzos térmicos interlaminares en borde libre

Gran parte de los trabajos de investigacion se ha concentrado en el analisis de
esfuerzos térmicos interlaminares en borde libre, algunos de los trabajos

relacionados con este campo se presentan a continuacion:

Los primeros trabajos fueron los llevados a cabo en 1977 [39], donde se determino

la concentracion de esfuerzos térmicos interlaminares en libre borde en
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compuestos laminados con fibra sometidos a temperatura uniforme y utilizando la
técnica de solucion de Matriz Dispersa Avanzada; en 1998 [40], mediante el
andlisis del método del elemento finito tridimensional, fueron determinados
esfuerzos en borde libre en compuestos laminados grafito-epoxi de distintas
configuraciones para predecir el inicio de grieta, los resultados que obtuvo no
fueron acertados pues considerd condiciones simétricas, las grietas iniciaron en el

interior y en borde libre también.

En 2001 [41] se analizaron esfuerzos térmicos transitorios en una grieta en el
borde libre de un material FMG, en 2003 [42] se determinaron esfuerzos térmicos
en borde libre en cilindros FMG sometidos a calor intenso libres de traccion, luego
en 2004 [43] son analizados en un compuesto laminado bimetédlico de capas
cruzadas sometido a tension y temperatura asumiendo que se comporta como
viga. En 2005 [44] fueron analizados esfuerzos térmicos interlaminares en borde
libre en placas laminadas con numero arbitrario de capas cruzadas sometidas a
traccion y/o cargas térmicas usando una ecuacion de estado para laminados,
estos, son comparados con soluciones numéricas existentes y demostraron que la

teoria proporciona resultados satisfactorios.

En 2006 en [45], se determinaron esfuerzos térmicos interlaminares transversales
bajo la accién de cargas térmicas ciclicas en borde libre en un compuesto CFRP,
los resultados los comparan con los obtenidos por FEM en 3D, esto resalta el
significado del efecto de borde libre en el agrietamiento del compuesto. En 2010
en [46], se propone una solucion analitica para pronosticar esfuerzos vy
desplazamientos térmicos en compuestos laminados simétricos sometidos a
traccidon y/o cargas térmicas, para esto, utilizan la teoria de placas laminadas, los
resultados revelan que a pesar de que existe una relacién compleja entre los CET
y las constantes elasticas los resultados de esfuerzos en borde libre son

congruentes.

Finalmente en junio 2013 en [47], presentan una solucion analitica basada en el
método tridimensional extendido multi-paso de Kantorovich sometido a pandeo,
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torsion y cargas térmicas, para determinar con seguridad esfuerzos térmicos
tridimensionales en el interior y en las fronteras (borde libre), se obtienen también
esfuerzos interlaminares y esfuerzos térmicos cortantes, los resultados obtenidos
son comparados con resultados obtenidos por elemento finito ABAQUS, y fueron

congruentes.

2) Esfuerzos térmicos interlaminares alo largo del espesor

Para el andlisis de estos esfuerzos en los materiales compuestos sometidos a
diferentes condiciones de cargas térmicas y termomecanicas, se han estado
utiizando: modelos matematicos, métodos computacionales y métodos
experimentales. Por ejemplo en 1995 en [48], se presentd un método aproximado
basado en una representacion de la funcion admisible de esfuerzo, para investigar
los esfuerzos térmicos interlaminares en un compuesto de placas laminadas
sometidos a cargas termomecanicas combinadas, los resultados se compararon
con resultados previos obtenidos por elemento finito, demostrandose que, el
método de aproximacion propuesto eficiente, rapido y confiable. En 1997 [49] en
un laminado anisotrépico multicapa, mediante el método de campo variacional se
determinaron esfuerzos interlaminares bajo cargas de temperatura uniforme y no
uniforme, encontrando, que estos desaparecen en la interseccion de la interface

con el borde libre a medida que la temperatura aumenta.

En 2003 [50] haciendo uso de la teoria de la elasticidad en dos dimensiones, el
teorema variacional de energia y considerando a cada capa como una viga, se
estimaron los esfuerzos térmicos en las intercaras en compuestos de tabletas de
circuitos microelectrénicos para predecir delaminacion, en [23] usando la
aproximacion multicapa, se determinaron esfuerzos térmicos interlaminares en un
cilindrico FMG en estudio. En 2007 en [36], mediante el método de elemento finito
multi-particula (multi-particle finite element), analizaron esfuerzos térmicos
globales de un compuesto laminado sometido a cargas térmicas y mecanicas
combinadas, con el método pudieron obtener los esfuerzos interlaminares, en [27]

usando una solucién analitica y la serie de Fourier, se determinan los esfuerzos
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térmicos interlaminares en una placa metalica con parche compuesto y, en [29]
obtienen esfuerzos térmicos globales e interlaminares mediante el método del
elemento finito (FEM).

En 2012 en [30], se presentd una mejora a la Teoria Global-Local (GLT) para
evaluar los esfuerzos cortantes interlaminares, los resultados se comparan con la
teoria de elasticidad en tres dimensiones y con otras teorias, también en junio
2012 en [51], en un compuesto reforzado con fibras unidireccionales se evaluaron
esfuerzos térmicos cortantes interlaminares basados en la mecanica de la fractura
haciendo uso de una matriz escalonada y demostraron que estos esfuerzos
decrecen con el incremento de contenido de fibra, los resultados que obtuvieron

en forma experimental fueron similares.

Recientemente en febrero 2013 en [52], mediante un modelo analitico basado en
la teoria de alto orden (HOSNT12) que incorpora las deformaciones térmicas
cortante, normal y trasversal, se analizan esfuerzos térmicos en laminas de capas
cruzadas sometidas a gradientes térmicos a través del espesor, los esfuerzos
obtenidos se compararon con los obtenidos con el modelo de elasticidad (3D) y
modelos en 2D, los resultados mostraron consistencia. Finalmente en abril del
2013 [53] son evaluados esfuerzos térmicos interlaminares cortantes en
nanotubos compuestos reforzados a nano-escala CFRP sin reforzar y reforzados,
bajo cargas térmicas de choque utilizando un analizador dinamico mecanico y
ciclos térmicos de +30 a -30°C bajo las mismas condiciones, encontrandose que
los compuestos reforzados soportan esfuerzos térmicos interlaminares mayores a

los no reforzados,

I.1.4 Modelos utilizados para el analisis de esfuerzos térmicos

Ante la necesidad de determinar los esfuerzos térmicos globales e interlaminares,
asi como los coeficientes de expansion térmica del material compuesto y de las

capas que lo constituyen, los investigadores se han dado a la tarea de generar,
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partiendo de los modelos matematicos utilizados para los materiales simples,

nuevos modelos que permitan llevar a cabo el analisis de estos esfuerzos.

Dentro de los trabajos en el desarrollo de modelos, estan el de [39] en 1977, que
genero un modelo basado en una técnica de solucion avanzada de matriz dispersa
para estudiar esfuerzos térmicos cerca del borde libre, en 1995 en [47], fue usado
el modelo matematico complejo de Weber y Morton, para determinar esfuerzos
mecénicos y térmicos interlaminares, cerca del borde libre en compuesto
laminado, el modelo aporta soluciones exactas y los resultados se validaron con el
Método de Elemento Finito. En 1997 [48] se utilizé una expansion polinomial de la
funcion de esfuerzos y el principio de energia complementaria para obtener un
modelo para determinar esfuerzos térmicos interlaminares en la vecindad del libre
borde y se utilizdé FEM para su validacion, no se utilizé ningdn método

experimental.

En 2003 [49] mediante un modelo basados en la teoria de la elasticidad en dos
dimensiones y el teorema variacional de energia, hicieron el andlisis de esfuerzos
térmicos en laminas de compuestos para circuitos microelectronicos, en 2004 [43]
se propusieron modelos matematicos para determinar esfuerzos térmicos
interlaminares en un compuesto de dos capas bajo dos condiciones, primero sin
considerar deslizamiento entre capas y después considerando el deslizamiento,
s6lo propusieron los modelos pero no obtuvieron resultados numéricos, ni llevaron
a cabo ninguna validacion experimental. En 2007 [54] se desarrollé la teoria de
esfuerzos termoelasticos en término de deformaciones en vez del esfuerzo pero,
no utilizaron ninguna técnica experimental, tampoco método computacional para

probar su teoria.

En 2011 [28] utilizan un modelo de desplazamiento de alto orden con la funcién
zig-zag, en la investigacion de esfuerzos térmicos interlaminares en un compuesto
laminado restringido en un extremo. En 2012 en [37], mediante la teoria clasica de
laminas y el método del elemento finito, determinaron en forma global esfuerzos

térmicos en un compuesto hibrido de fibra de carbono, no se determinaron
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esfuerzos interlaminares, también en 2012 en [30], en la evaluacion de esfuerzos
cortantes interlaminares se utiliz6 un modelo que es una mejora a la Teoria Global-
Local (GLT), los resultados obtenidos fueron congruentes comparados con los de
la teoria de elasticidad en tres dimensiones y con otras teorias, en el mismo afo
2012 en [51] para evaluar los esfuerzos térmicos interlaminares cortantes, se
utilizé la mecanica de la fractura y una matriz escalonada, los resultados fueron

similares a los experimentales.

Recientemente en este ano 2013, en febrero en [52], utilizan un modelo analitico
basado en la teoria de alto orden HOSNT12, que incorpora las deformaciones
térmicas cortante, normal y trasversal, analizan esfuerzos térmicos en laminas de
capas cruzadas sometidas a gradientes térmicos, los esfuerzos obtenidos se
compararon con los obtenidos con modelo de elasticidad 3D y modelos en 2D
mostrando consistencia. Finalmente en junio en [47], se presenta una solucién
analitica basada en el método tridimensional extendido multi-paso de Kantorovich,
de un compuesto sometido a pandeo, torsién y cargas térmicas, para determinar
con seguridad esfuerzos térmicos tridimensionales en el interior y en las fronteras
(borde libre), se obtienen también esfuerzos interlaminares y esfuerzos térmicos
cortantes, los resultados son comparados con los obtenidos por elemento finito
ABAQUS.

[.L1.5 Extensdmetros eléctricos para andlisis experimental de esfuerzos

térmicos

En esta seccion se explican las razones por las cuales la técnica de extensometria

eléctrica de resistencia variable es utilizada en este trabajo de tesis.

I.1.5.1 Técnicas experimentales generales para medir deformaciones

Para llevar a cabo el andlisis experimental de esfuerzos existen muchas técnicas
experimentales, como se menciona en [55], hay métodos experimentales que

proporcionan informacion de campo completo como los de fotoelasticidad, Moiré,
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recubrimientos fragiles, etc, asi como los que dan informacion de punto a punto

como 6pticos, acusticos, Strain Gages, etc. En [56], se menciona que las técnicas

de medicion de esfuerzos y deformaciones més utilizadas, como ejemplo de éstas

se pueden mencionar las siguientes:

a)

b)

Fotoelasticidad (ver Figura 1.6), basada en el principio de birefrigerancia
temporal derivada de los patrones de franja generados en componentes
fotoelasticos mediante luz polarizada, es de campo completo, es un método
directo y es portatil. Desventajas: requiere una fuente de luz, sélo opera

entre un rango de temperatura de 0 a 60°C.

Extensometria Eléctrica de Resistencia Variable (Strain Gages), (ver Figura
1.7), es una técnica punto a punto derivada de los cambios en la resistencia
de un material conductor que es estirado. Ventajas: es una tecnologia
madura, de bajo costo, disponible comercialmente, muy precisa (debajo de
0.1 pue), de pequeiia masa y volumen, se puede monitorear a control
remoto, puede medir a tension y compresion, reutilizable, buena respuesta
de frecuencia, facil de pegar, se puede usar para amplia gama de
materiales. Desventajas, no es de campo completo, requiere habilidades
para instalar y para interpretar resultados, las deformaciones medidas son
promedio, se requieren tres mediciones para el estado completo de
esfuerzos, la elongacién esta limitada al 20% aproximado. Se aplica en
analisis de esfuerzos de componentes de ingenieria y estructura, es un

elemento sensor para muchos tipos de transductores.

LF/Z-2 REFLECTION
LARISCOPE

a) Polariscopio de transmision b) Polariscopio de reflexion

Figura 1.6. Equipo utilizado para la técnica de fotoelasticidad
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Figura 1.7. Técnica de Extensometria Eléctrica de Resistencia Variable

1.1.5.2 Técnicas experimentales para medir deformaciones térmicas

Para el analisis de esfuerzos térmicos en los materiales, es necesario medir las
deformaciones que se generan como consecuencia de la expansion térmica del
material, estas mediciones se hacen en la superficie. Algunas técnicas utilizadas

para hacer mediciones son:

a) La técnica de extensometria eléctrica de resistencia variable.
b) Interferometria patrén de manchas.

c) TSAy Termografia Infrarroja [26].

d) La Dilatometria usada en [11].

e) La Microscopia Raman usada en [57] para determinar esfuerzos térmicos

globales en materiales fibrosos.

1.1.5.3 Usos de la técnica de extensometria eléctrica de resistencia variable

La técnica experimental de extensometria eléctrica de resistencia variable (strain
gage), es utilizada para medir deformaciones en los compuestos sometidos a
cargas mecanicas, térmicas o cargas combinadas térmicas-mecanicas, que se
utilizan para determinar los esfuerzos térmicos. Las mediciones son llevadas a
cabo mediante los extensOmetros eléctricos de resistencia variable, como los

mostrados en la Figura 1.8.
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Figura 1.8. Extensdmetros eléctricos usados en mediciones de deformacién

Un extensdémetro eléctrico de resistencia variable es un transductor que convierte

una deformacion mecénica en una correspondiente sefial eléctrica [58].

El extensbmetro es un sensor que mide deformaciones promedio puntuales donde
se instrumenta, por lo que la informacién que puede obtenerse de ellos es real y
pertenece Unicamente al punto instrumentado [2]. Con la informacion
proporcionada por los extensémetros sélo es posible determinar los valores de
deformaciones o de esfuerzos en otros puntos de un elemento cuando se cuenta
con un modelo matematico en el que se considera que la distribucion de esfuerzos
es homogénea o es lineal. No es posible conocer las deformaciones en otros
puntos del elemento analizado cuando no se cumple con todos las condiciones

anteriormente mencionadas [2].

Algunos trabajos donde se aplicé esta técnica son los siguientes: en 1989 en [59]
se instrumentd con esta técnica, un cilindro de gas doméstico con una roseta de
cinco extensémetros para medir las deformaciones del cilindro bajo presiones
diferentes, en 2008 en [60], se determiné el estado biaxial de esfuerzos en
compuestos reforzados con fibras longitudinales de vidrio. Una aplicacion de
rosetas 3D en una proétesis, para medir deformaciones es mostrada en 2009 en
[56], entre otros. En 2010 en [2], se utiliz6 extensometria eléctrica de resistencia
variable, para validar y mostrar la eficiencia de los modelos mateméaticos
desarrollados para el andlisis experimental de esfuerzos en pruebas de tension

simple y de momentos en pruebas de flexion.
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Las galgas extensométricas como se explica en [15] y en [2], son preferidas para
medir las deformaciones que son utlizadas para determinar las constantes
elasticas, los coeficientes de expansion térmica, los esfuerzos mecanicos y los
esfuerzos térmicos, pues las otras técnicas que son usadas, son mas complejas y

de mayor costo.

[.2 El motivo de la investigacion

En base a la investigacion del estado del arte de la seccién anterior, en esta

seccion se plantean los motivos de la investigacion.

[.2.1 Conclusiones del estado del arte

A partir de lo expuesto en el estado del arte, se generan las siguientes

conclusiones:

1. Los modelos que son utilizados para el analisis de esfuerzos térmicos
globales e interlaminares en materiales compuestos son complicados, de
acuerdo con [28,30,37,39,42,47,48,49,48,50,51,52], esto es, no se cuenta

con un modelo simple para el analisis.

2. Para validar los modelos, se estan utilizando preferentemente el método del
elemento finito [18,29,31,36,37,45,47,48], y los métodos experimentales
qgue estan utilizando para medir deformaciones, son la dilatometria [12],
termografia infrarroja [26], Microscopia Raman [57], entre otros, estas
técnicas so6lo miden deformaciones en la superficie del compuesto y son

costosas.

3. La técnica de extensometria eléctrica de resistencia variable que se usa
también en [12], a pesar de ser una técnica simple, de bajo costo y que
aporta resultados confiables, de acuerdo a los trabajos consultados, casi no
es utilizada para el analisis de esfuerzos térmicos. Se utiliza mas cuando se

trata de andlisis de esfuerzos producidos por cargas mecanicas.
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Los trabajos donde aplican la técnica de extensometria eléctrica de
Resistencia Variable (StrainGage) se limitan a analizar un sélo punto

instrumentado.

El analisis experimental de esfuerzos en el plano, a nivel global y local

(interlaminares) se ha tratado poco [2].

La obtencion experimental de propiedades elasticas de materiales

compuestos laminados se realiza sélo a nivel global, efectivas [2, 63].

En base a los trabajos consultados, se observd que, para el analisis de
esfuerzos térmicos interlaminares, existe una gran cantidad de trabajos
dedicados a la obtenciébn de estos en borde libre [39-47], y hay pocos
trabajos que analizan éstos esfuerzos a lo largo del espesor [23, 27, 29, 30,
48-51].

Actualmente se tiene un método experimental sencillo para andlisis sobre
los efectos mecanicos que ocasiona una interface visiblemente inexistente
entre las capas de una lamina [2]. Pero no se tiene para el andlisis

experimental de esfuerzos térmicos.

Hace falta un modelo simple que permita evaluar en forma eficiente
mediante la extensometria eléctrica de resistencia variable, o alguna otra
técnica, los esfuerzos térmicos globales e interlaminares en materiales

compuestos laminados metalicos.

[.2.2 Motivos de la investigacion

En base a la investigacion del estado del arte de la seccién anterior, se plantean

los motivos de la investigacion para este trabajo doctoral, los cuales se resumen

en los siguientes puntos:

Un primer motivo para el desarrollo de la presente investigacion, es que de
acuerdo al estado del arte para el analisis de esfuerzos térmicos

interlaminares y globales, los modelos utilizados son complicados, por lo
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que uno de los objetivos es proponer un modelo lineal simple para el

andlisis de esfuerzos interlaminares.

e Un segundo motivo es utilizar el modelo desarrollado en esta investigacion
para manejar con mas profundidad la conceptualizacion y el analisis de

esfuerzos térmicos interlaminares y globales en forma experimental.

e Una tercera motivacion es que, segun el andlisis hecho al estado del arte, la
técnica de extensometria eléctrica de resistencia variable, es poco usada
en el analisis de esfuerzos térmicos porque se requiere habilidad en la
interpretacion de los resultados. En esta investigacion se usara dicha
técnica para conocer sus particularidades y para validar el modelo

matematico propuesto.

I.3 Preguntas de investigacion

Las motivaciones descritas anteriormente conducen a las interrogantes siguientes:

1) ¢Existe un modelo matematico simple, con el que es posible analizar

esfuerzos térmicos interlaminares y globales?

2) ¢En caso de existir el modelo seré posible validarlo con la técnica de

extensometria eléctrica de resistencia variable?

3) ¢El modelo generado podra facilitar el célculo de los coeficientes de
expansion térmica o es necesario usar un método adicional, como el

método inverso?

1.4 Objetivos

Los objetivos que se buscan en este trabajo de tesis son los siguientes:

[.3.1 Objetivo general

El objetivo general relacionado con el presente trabajo de tesis es el siguiente:
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Desarrollar y validar experimentalmente un modelo matematico simple, usando la

teoria de la elasticidad lineal, la teoria clasica de laminas, la teoria de esfuerzos

térmicos,

y el principio de superposicion, para analizar y determinar esfuerzos

térmicos en materiales compuestos laminados metalicos simétricos.

[.3.2 Objetivos particulares

1)

2)

3)

4)

5)

Proponer un modelo analitico lineal para el analisis de esfuerzos
térmicos globales e interlaminares en materiales compuestos laminados

metalicos y simétricos.

Aplicar y/o desarrollar un método o procedimiento para validar el modelo

analitico.

Fabricar dos tipos de materiales compuestos laminados y caracterizar

los CET de los componentes.

Evaluar el modelo para determinar en forma experimental los esfuerzos
térmicos locales o interlaminares y los coeficientes de expansion térmica
usando la técnica de extensometria eléctrica de resistencia variable

(strain gage).

Analizar los esfuerzos térmicos en el plano, tanto a nivel global
(promedio) como local (interlaminares de las capas constituyentes
isotropicas).

I.4 Estructura del trabajo de tesis

Esta tesis esta estructurada de la manera siguiente:

En el capitulo 1, se define el problema general y las restricciones, y se formula una

hipodtesis y las premisas basicas, asi como las consideraciones necesarias para el

desarrollo y la sistematizacion de modelo matematico motivo de estudio.
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En el capitulo 2, se describe el marco tedrico relacionado con la teoria de la
elasticidad, la teoria de ldminas, la teoria de esfuerzos térmicos y el principio de

superposicion.

En el capitulo 3, se desarrolla el modelo mateméatico motivo de estudio en este
trabajo de tesis. Para dicho desarrollo se usara el marco teérico descrito en el

capitulo 2.

En el capitulo 4, partiendo del modelo desarrollado en el capitulo 3, se obtienen
los sistemas de ecuaciones para determinar los esfuerzos térmicos interlaminares
y globales, y también, para validar el modelo, mediante un método inverso se
obtienen los sistemas de ecuaciones particulares para determinar los Coeficientes
de Expansiéon Térmica (CET) de las capas que constituyen los materiales

compuestos en estudio.

En el capitulo 5, se describe el proceso experimental de las pruebas llevadas a
cabo en seis probetas individuales y dos probetas compuestas construidas a base
de capas isotrépicas. Dos probetas individuales se sometieron a traccién para
obtener las constantes elasticas, cuatro probetas individuales se sometieron a
temperatura uniforme para obtener los CET experimentales y, dos probetas
compuestas que se sometieron a cambios de temperatura para obtener los
esfuerzos térmicos. Los resultados fueron utilizados para mostrar el alcance del
presente estudio. El analisis experimental de esfuerzos fue validado determinando
los coeficientes de expansion térmica de las capas constituyentes, que se conocen
pero que en los modelos se consideran desconocidas. Una vez validado el modelo
se aplica para determinar los esfuerzos térmicos globales e interlaminares en los

compuestos, finalmente se analizan los resultados.

En el capitulo 6, se presentan las conclusiones y las recomendaciones

relacionadas con esta tesis.

En el Apéndice A, se presentan conceptos tedricos relacionados con esta tesis.
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En el Anexo B, se muestra el proceso desarrollado a partir de un método inverso
para obtener las ecuaciones particulares que son necesarias para determinar los
CET de las capas de aluminio y de acero inoxidable que constituyen los

compuestos en estudio.

En el Anexo C, se muestra el proceso seguido para construir e instrumentar los

especimenes de prueba.

En el Anexo D, se muestra el proceso experimental llevado a cabo para obtener
las constantes elasticas y los CET experimentales de dos probetas individuales,
luego las pruebas térmicas en los compuestos cl y c2 y, con los datos obtenidos
se calcularon los CET de las capas y los esfuerzos térmicos interlaminares y
globales. Finalmente el utiliz6 un Software Maple 13, para determinar los CET de

las capas y los esfuerzos interlaminares utilizando el modelo.
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CAPITULO |

Definicion del Problema

En este capitulo se define el problema que motiva esta investigacion doctoral, se

describen las restricciones, se formula una hipotesis que guia a su solucién y las

premisas basicas.

1.1 Definicién del problema

Se requiere desarrollar un modelo simple para analizar y evaluar esfuerzos

térmicos interlaminares y globales en materiales compuestos laminados.

1.2 Justificacién

La justificacion del problema es la siguiente:

a)

b)

Para analizar experimentalmente esfuerzos térmicos en materiales
compuestos laminados, los modelos que se estan utilizando son de dificil
aplicacion [28,30,37,39,42,47,48,49,48,50,51,52].

Gran parte de los trabajos de investigacion se han concentrado en analizar
esfuerzos térmicos interlaminares en el borde del material [39-47], hay

pocos trabajos para el analisis de esfuerzos térmicos a través del espesor.

En el analisis experimental que se ha llevado a cabo, s6lo determinan
esfuerzos globales [12, 26, 31, 57].

No se encontraron trabajos que analicen mediante un modelo experimental
y la técnica de extensometria eléctrica de resistencia variable, los esfuerzos

térmicos interlaminares y su variacion a traves del espesor del especimen.

Para validar los modelos se ha estado utilizando el método del elemento
finito (FEM) [18, 29, 31, 36, 37, 45, 47, 48], y en forma experimental han



estado utilizando para medir las deformaciones térmicas el dilatdbmetro [12],
el interferometro digital de patrén de manchas (Digital Speckle Pattern
Interferometry), la Termografia Infrarroja [26], la Microscopia Raman [57],
etc, las cuales son técnicas para medicion de campo completo y son de alto

costo.

1.3 Restricciones

El modelo de los materiales compuestos laminados simétricos en estudio tiene las

siguientes restricciones:

a) El modelado del comportamiento mecanico de los materiales compuestos
laminados se lleva a cabo por ecuaciones lineales y cumple con las leyes
fundamentales de la mecanica de los medios continuos, de la conservacion

de la masa y la energia, y las de transferencia de calor.
b) El analisis es elastico-lineal.
c) Las capas de la lamina son relativamente delgadas.
d) El material compuesto laminado es simétrico.
e) Se asume homogeneidad en cada capa o pliegue o grupo de capas.
f) Los materiales que lo conforman son elastico-lineales.
g) La union entre las capas es perfecta.
h) El problema tanto global como local es de esfuerzos planos.

i) En los materiales compuestos se consideran dos niveles de esfuerzos,

locales (por pliegue o por capa) y globales (por lamina).
j) Latemperatura es homogénea.
k) La solucién debe ser analitica-experimental.
l) Los especimenes estan libres de cargas mecanicas.

m) No existen restricciones en las fronteras.



n) Se utilizara extensometria eléctrica de resistencia variable (strain gage).
1.4 Hipotesis general
Las hipodtesis que guian esta investigacion son las siguientes:

“Es posible desarrollar un modelo experimental simple mediante el cual se podran
determinar los esfuerzos térmicos y los coeficientes de expansion térmica en

materiales compuestos laminados simétricos’.

“Mediante el uso del principio de superposicion es posible plantear un modelo
analitico lineal que informe sobre la distribucién de esfuerzos térmicos en un
compuesto laminado, si se considera como un conjunto constituido por: un

problema global y conjunto de problemas locales de esfuerzos”.

Con el modelo obtenido pueden ser determinados: a) los esfuerzos térmicos
globales, g, Y 0g,; b) los esfuerzos interlaminares oy, Oxan Oyar Y Oyar, asi
como los coeficientes de expansion térmica a,, Y a4, de las capas que

constituyen el compuesto.



CAPITULO Il

Marco Teodrico

En este capitulo se presenta el marco tedrico necesario para generar los modelos
relacionados con los esfuerzos térmicos globales e interlaminares en materiales
compuestos laminados. Dicho marco teérico estd conformado por: a) la teoria de
la elasticidad lineal; b) la teoria clasica de laminas; c) la teoria de esfuerzos

térmicos y d) el principio de superposicion.
2.1 Modelo de la teoria de la elasticidad lineal

Se presenta en esta seccion algunas consideraciones importantes relacionadas
con la Teoria de la Elasticidad Lineal que es utilizada para generar los modelos
gue son necesarios para llevar acabo el andlisis experimental de esfuerzos

térmicos interlaminares y globales, motivo de esta investigacion doctoral.
2.1.1 Introduccién al modelo de la elasticidad

El modelo de la elasticidad lineal obedece las leyes fundamentales de la mecanica
de los medios continuos: las leyes de Newton y las leyes de la conservaciéon de la
masa y la energia, y, posee las siguientes restricciones: el medio posee masa, es

continuo, es lineal, es elastico- lineal y homogéneo [2, 61, 62].

El modelo de elasticidad lineal esta relacionado con medios o cuerpos que tienen
la propiedad de ser elasticos. Este modelo se encuentra conformado por el modelo
de esfuerzos, el modelo de deformaciones, y por un modelo constitutivo (Ley
generalizada de Hooke). Los sistemas de ecuaciones e incognitas generadas
constituyen un modelo generalizado de 15 ecuaciones en derivadas parciales y 15

incoégnitas.



2.1.2 Modelo de esfuerzos

El modelo de esfuerzos es esencial para entender la teoria de la elasticidad lineal
y sus vastas aplicaciones. Por ello, es necesario sistematizar dicho modelo y

determinar las propiedades importantes.

El problema de esfuerzos. El problema de esfuerzos se puede sintetizar de la

manera siguiente [61, 62]:

“‘Determinar un modelo que permita encontrar el estado de esfuerzos de un medio

sometido a un sistema de solicitaciones o fuerzas”.

Las restricciones del problema son:

1) El medio posee masa

2) El medio es continuo

Otra consideracion importante asociada con el problema de esfuerzos es la

siguiente:

“El analisis es realizado en una sola configuraciéon del medio; es decir, en su

configuracion deformada”.

Por otro lado, para poder realizar el analisis de esfuerzos y construir el modelo, es

necesario formular una hipoétesis. Dicha hipotesis es la siguiente:

“Se puede analizar y modelar el estado de esfuerzos sobre todo el medio o una
parte de él’.

La sistematizacion del modelo de esfuerzos se puede consultar [62].

El modelo resultante es el siguiente:
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Donde, oy,0,,0;,Txy ,Ty;,Tx; SON las componentes de esfuerzos normales y

cortantes, respectivamente X, Y y Z son las intensidades fuerzas de cuerpo

El sistema de ecuaciones e incognitas determinado en las expresiones (2.1) es de

3 ecuaciones y 6 incognitas.
2.1.3 El modelo de deformaciones

El estudio de las deformaciones, es puramente geométrico y, en consecuencia,
independiente del analisis de esfuerzos. Se presentan los conceptos y definiciones
necesarios para formar la teoria y algunas consideraciones de interés. El objetivo
es desarrollar, sistematicamente, el modelo que permita determinar las
deformaciones y desplazamientos asociadas con dos configuraciones de un
medio. Dichas configuraciones son llamadas inicial y final, respectivamente. En
sintesis, interesa conocer el nimero de ecuaciones e incognitas asociadas con el
modelo de las deformaciones, asi como explicitar cada una de las consideraciones

relacionadas con dicho modelo [61, 62].
El problema de las deformaciones. Considérese el siguiente problema:

“Se requiere analizar y modelar los cambios de forma de un medio, asi como los

desplazamientos de los puntos que lo componen”



Las restricciones fundamentales asociadas con el problema descrito anteriormente

son:

1) El medio es continuo.
2) Los cambios de posicion del medio son continuos.

3) Se estudian los cambios de posicibn solamente entre dos configuraciones

asociadas con el medio: la configuracion inicial y la configuracion final.

4) No se considera en el analisis las trayectorias de los puntos desplazados del

medio.

Obsérvese que una vez mas, es necesario considerar al medio continuo, esto es,
para utilizar la teoria de las funciones continuas con el propésito de analizar y
modelar el problema de las deformaciones. Asimismo, no se toman en cuenta las
trayectorias que describen los puntos desplazados del medio. Finalmente, los

desplazamientos y deformaciones se estudiaran en dos configuraciones.

Considere ahora la siguiente hipotesis:

1) Existe el problema de las deformaciones y su solucion.

2) La solucién del problema depende de una relacién que permita modelar los

cambios de forma.

3) La premisa es la siguiente:

“‘El modelo de deformaciones se obtiene al analizar los cambios de posicion
relativa entre un punto genérico del medio y un punto asociado a una vecindad. Si
el modelo existe, entonces es representativo de todas las parejas de puntos

relacionadas con el medio”.

La sistematizacion del modelo de deformaciones se puede consultar en [62].



En sintesis, el modelo correspondiente de las seis expresiones de la relacion
deformacion-desplazamiento a continuacion se presentan, en forma equivalente,
como:

(2.2)

2 a2gx — i(_ ayyz + 6yzx + ay_xy)
0yoz ax ax ady 0z

2 azgy _ i(ayyz _ a]/zx + ayxy)
0z0x dy \ 0x dy 0z

2 d%e, _ i(a]/yz + Yxz _ ayxy)
dxdy 0z \ O0x dy 0z

Las seis ecuaciones anteriores representan las comunmente conocidas como;
ecuaciones de compatibilidad.

Las deformaciones correspondientes pueden ser expresadas de la siguiente
forma:

e =(5) (2.3)



__ow ou
Vax = ox 0z

Donde &y,&y,&;,¥xy Vyz, Y Yzx SON las componentes de las deformaciones

normales y angulares, u,v,y w son los desplazamientos en las direcciones x,y,y

z, respectivamente.
2.1.4 Modelo constitutivo de la elasticidad

El modelo constitutivo sobre medios elasticos se analiza utilizando para ello, el
modelo general de esfuerzos y el modelo general de deformaciones, incluyendo
ademds, dos restricciones adicionales, especificamente: homogeneidad e
isotropia, obteniéndose con dicho andlisis, un modelo representado por las
ecuaciones constitutivas de elasticidad lineal para cuerpos homogéneos e
isotrépicos, definiéndose para tal efecto, las constantes elasticas ya establecidas
como propiedades fisicas de diversos cuerpos, y determinadas mediante leyes

experimentales.
1) Modelo constitutivo para un medio elastico y homogéneo

Un medio se dice homogéneo si sus propiedades mecéanicas son las mismas en
cada parte o punto del medio considerado. En otras palabras, las propiedades
elasticas son independientes del marco de referencia. Las implicaciones

matematicas que se derivan de la homogeneidad son que las funciones lineales

C

111+ Cqg SON cONstantes.

Por otro lado, un cuerpo o medio es isotropico si las deformaciones y los esfuerzos

medidos en cualesquier direccion son equivalentes.

Asi, sea OX’y’z’ un sistema ortogonal arbitrario y supdngase que se desean

representar las deformaciones y los esfuerzos en dicho sistema. Entonces:



c=R-¢ (2.4)

Donde ¢ es el estado total de esfuerzos, R' es el conjunto de constantes que

representan las propiedades fisicas y €' es el conjunto de deformaciones.
La ecuacion (2.4) se representa como:

{O-xl’O-yI,O'ZI,TnyI,TyIZI,TZIxI} = CU {ExI,gyI,Ezllyxlyl’)/ylzl‘yzlxl} (25)

C31 C32 C33 C34 C35 C35
C:: = 2.6
Y =|Ch Ci» Cis Caa Cas Cac (2.6)

Donde C;; son las constantes elasticas, independientes tanto de los esfuerzos

como de las deformaciones.

La forma explicita de la expresién (2.5) es la siguiente:

1) o,=C,¢e. +C,, &, +C ¢, +C, 7, ; +C,; Vy e +C v,y (2.7)
2) o, =C,, ¢, +C,, &y +C,, ¢, +C,, Vo y +C,. Vyr +Coe ¥y

3) 0,=C,,¢e. +C,, &, +C,, ¢, +C,, 7, y +C,, Vy +C, 7,

4) T, =C,, ¢, +C,, e, +C,, ¢, +C,, v, ; +C,, Vyr +Ce Vs v

5 T,, =C,, ¢, +C,, e, +C,.¢, +C,, y, ; +C,. Py +Coe Vs

6) Tz'x' :C61 gx' +C62 gy' +C63 82' +C64 Vx'y' +C65 Vy'z' +C66 yz'x‘

Las expresiones (2.7) representan el modelo constitutivo.
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2) Andlisis de constantes en medio elastico, homogéneo e isotropico

De acuerdo con [61, 62], y bajo andlisis de la energia-deformacion, las constantes
elasticas relacionadas con cuerpos is6tropos no son independientes. Considere

ahora el siguiente problema:

“Determinar las dos constantes elasticas independientes de un medio homogéneo

e isotropico”.

El objetivo, al solucionar el problema antes planteado, es reducir el nimero de

constantes elasticas de 36 a solamente 2 [62].

Las restricciones asociadas con el problema antes planteado, son:

1) Elmedio es is6tropo.

2) El medio es homogéneo.

Finalmente, las ecuaciones constitutivas de la teoria de la elasticidad lineal
restringidas a cuerpos homogéneos e isétropos, son representadas para las
relaciones esfuerzo-deformacion y deformacion-esfuerzo, en funcién de las

constantes E y v, son:

Para la relacion esfuerzo- deformacion:

E
1) o, = (1 +v)(1 - 2v) [(1-v)e + v, +e,)]  (28)
2) 0, = E [(l—v)gy +v(e, +¢ )]

T (L+v)1-2v)

E
3) o,= (l +v)(1 - ZV) [(1-ve, +v(e +e,)]

11



DT om )
6) 7,,= E
) zx_2(l+v)yzx

1) SXZE[O-X_V(O-y+O-z )] (29)
1
2) ¢ =E[ay—v(02+ax)]
1

3) ¢, =—[o,-v(o, +0,)]

E x "%
4) Yy =2(]iz+v)rxy

2.2 El principio de superposicion

El principio de superposicion es explicado mediante el analisis descrito a

continuacion:

1) Deformaciones infinitesimales

El objetivo en esta seccion es explicitar las consecuencias derivadas de asumir

despreciables las potencias y productos de la serie de Taylor. Esta consideracion

12



es otra restriccion que se impone al modelado de deformaciones. Dicha restriccion

conduce a suponer deformaciones infinitesimales [62].

Es importante analizar y evaluar si el hecho de considerar deformaciones
infinitesimales modificara la forma y estructura de las expresiones para el analisis
de deformaciones alrededor de un punto correspondiente a una configuracion A’
ecuaciones (2.10) y (2.11).

1) x' = Up, + [1 + (Z—Z)PO] X+ (%)P y + (Z—Z)PO z (2.10)
0

2) y'= Vp, + (Z—Z)PO x+ [1 + (Z_:’)Pol y+ (Z_Z)PO z

7 =W+ (5), <+ (5)
)z = We, ox Pox dy

Py

1) Ax' = Ax [1 +(%) ]+Ay (g—;)P + Az (Z—:)P (2.11)

Py 0

D ay=mx(2) +ay [1 + (g_;)PO] v (2).

) ar=ax(3), +ay(5), +az[1+(3), |

Para lograr tal proposito, considere el problema siguiente:

“Sea A la configuracion inicial de un medio y A’ la configuracion final obtenida por
la aplicacion de un campo de desplazamientos. Determinar si el orden de

aplicacién de campos de desplazamientos afectan la configuracion final de A”.

La hipotesis que sera considerada es la siguiente:

“* ”

“Cualesquier orden de aplicacién de “n” campos de desplazamientos sobre una

LI

configuracion A de un medio generara una y solo una configuracion deformada A

13



La hipotesis descrita anteriormente se puede interpretar de la manera siguiente:

No importa el orden de aplicacion de “n” campos de desplazamientos sobre una
configuracion A, siempre se obtendra la misma configuracion deformada o final. O,
en forma equivalente, las configuraciones finales obtenidas bajo la aplicacion de

“n” campos de desplazamientos en forma sucesiva son equivalentes.

Considere ahora la Figura 2.1. Obsérvese en dicha figura que un nuevo campo de
desplazamientos es aplicado a A’ Y, en consecuencia, bajo tal aplicacion se
obtiene la configuracién final A”. En otras palabras, primero se aplica el campo

(u,v,w) sobre Ay posteriormente el campo (u’,v,w)).

P“ (x“~ yll. Z“)

Figura 2.1. Dos transformaciones sucesivas aplicadas a la region A

El nuevo campo de desplazamientos transforma los puntos Po’y P'de A’ a Py y
P” de A”. Por lo tanto, el modelo que permite determinar o modelar la

configuracion A” se obtiene al aplicar las expresiones (2.10); esto es:

e[ (), (5, 0 (), ¢ 2

14



e I X

awr owr owr
Nz'=w +( ) x’+(—) ’+[1+(—) ]z’
) P1g Ix Pry dy Pry y oz Py

Puesto que las configuraciones A, A’, y A” estan relacionadas, entonces es posible
representar las coordenadas del punto P” de A” en términos de las coordenadas
del punto P de A (ver Figura 2.1). Esto es posible sustituir (x',y’,z") de la ecuacién
(2.10), en las ecuaciones (2.12), y haciendo los desarrollos correspondientes se

obtienen las siguientes expresiones:
D = U4 U+ [ (), (2, e [@), +(@) [y

@), (@), - 213
2y =it Vi (8, (2 e+ @)+, [+

@), +@), ]

37 = Wy, + W, +[1+(5), +(55),, =+ [(‘Z—V;)PO +(5),,
(@), +(), ]

Las expresiones (2.13) han sido obtenidas considerando que los términos de

orden superior han sido descartados. Como se puede observar las ecuaciones

(2.13), conservan la forma y estructura de las ecuaciones (2.10).

Considere ahora que es cambiado el orden de aplicacion de los cambios de
desplazamientos; esto es, se invierte el desplazamiento, el campo (u’, v, w’) es
aplicado a la region A seguido por la aplicacién del campo (u, v, w). Dicha
aplicacién producira el punto P”” en una nueva region A’”. El modelo asociado en

este orden de aplicacion es el siguiente:
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D = U, 0,14 (58), +(2), |2+ |G),, + (), [y
), + &), | (2.14)

0y = Vo |2, +(), Jr+ [+ (), <), ]+

(@), +®),]

Obsérvese que, los modelos descritos en las expresiones (2.13) y (2.14) aunque

L . .y , , , .
estan invertidos los componentes de transicion Up,, Vp,, Wp,y U'p,, V'psy, W'p,,, @Si
como las derivadas parciales dentro de los paréntesis cuadrados, son

equivalentes. Esto implica que:

P’ =P
O, equivalentemente,

A7=A"

Y, en consecuencia, el orden de aplicacion de los campos de desplazamiento no
afecta o no tiene efecto sobre la configuracion final. Por lo tanto, se puede concluir

lo siguiente:

1) La hipotesis formulada fue satisfecha
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2) Para que se pueda utilizar el concepto de deformaciones infinitesimales, es
necesario que el orden de aplicacion de los campos de desplazamientos no

afecten la configuracion final.

La propiedad demostrada en el analisis anteriormente descrito es llamada

“Principio de superposicion” [3].

Es posible afirmar que:

1) La estructura de las expresiones (2.10), (2.13) y (2.14) no cambian en forma y

estructura al considerar deformaciones infinitesimales.

2) ElI concepto de linealidad queda asegurado al considerar pequefias
deformaciones. Cabe sefalar que el modelo de superposicion no es valido para

analizar grandes deformaciones.

2.3 Teoria de laminas

En esta seccién se plantea el método con el que se analizan actualmente
materiales compuestos laminados. Para simplificar el analisis se hacen las
siguientes suposiciones: 1) la lamina es simétrica; 2) las deformaciones existentes

en el plano z, son constantes

La teoria clasica de ldminas asume en el modelo mecanico lo siguiente [2, 63]:

1) La lamina es simétrica, por lo que las deformaciones y esfuerzos

ocasionados por la flexion son eliminados experimentalmente.
2) La capay la lamina obedecen a la ley de Hooke.

3) Cada capa de un material ortotropico y su orientacion en la lamina puede

cambiar.
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4) La unién entre capas es perfecta, infinitesimalmente delgada y no sufre

deformacion.

5) Como se supone un problema plano, las deformaciones normales al plano

son muy pequefias.

6) A nivel macroscopico la lamina es homogénea, elastica y lineal.

2.3.1 Mecéanica de ldminas simétricas

La suposicion de que las deformaciones en el plano x, y son constantes, es valida
cuando el espesor de la lamina es pequefio en comparacion con el largo y el

ancho de la misma. Si la lamina es simétrica, entonces [2, 63]:

&(z) = ¢ (2.15)
&(z) = 53
&3(z) = Eg

El exponente cero (0) significa que las deformaciones en funcion de la direccion z

son constantes.

La distribucién de esfuerzos no es constante y varia de una capa (0 grupo de
capas) a capa (u otro grupo de capas). Si se hace un analisis global de la lamina
es posible obtener las ecuaciones constitutivas en funcién de las propiedades y de
la orientacion de cada grupo de capas [2], para eso se partira del concepto de

esfuerzo promedio o; .

h
of =+ [*oudz (2.16)
2
1 h
o5 =—[n0,dz
2

h
15

o =~ [’n06dz
2
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Si los esfuerzos estan definidos por las relaciones esfuerzo-deformacién, entonces

01 = Q118 + Q2612 + Q1686 (2.17)
0, = Q2181 + Q2282 + Q266
06 = Qp181 + Qo282 + Qssés

Si las deformaciones son consideradas constantes, las ecuaciones (2.16) se

expresan como:
h
_ 1.3
o = ﬁf_zg(QnEf + Q1283 + Q1689)dz (2.18)
2
h
_ 13
o, = ﬁf_zg(QuEf + Q287 + Qz8¢)dz
2

h

_ 1.3
O = ﬁf_zg(QmEf + Q6287 + Qese)dz

2

Como lo que varia de pliegue a pliegue son las constantes Qs, se obtiene:

[ h h h .
1 2 > —
0-1 = Z f_zﬂ Q11dZ gi) + f_zﬁ ledzgg + f_zﬁ Qlédzgg (219)
R 2 2 2 |
[ R h h -
— 1 > = n
0, = E f_zﬁ Q21dZ S]? + f_ZE szdzgg + f_ZE Q26dzsg
L 2 2 2 |
[ A h h -
1 2 . -_—
Og = E f_zﬁ Q61dz S]? + f_ZE Q62dzgg + f_ZE Q66dzsg
L 2 2 2 |

La expresion (2.17) se puede expresar en funcion de los modulos equivalentes los

cuales son definidos en apéndice C, y en [2], de la forma siguiente:

_ 1
0, =7 [A14 5{) + A12€g + A61€g] (2.20)

_ 1
02 =74 [Az4 3{) + Azzsg + A6258]
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_1
O =1 [Ag1 €7 + Agz€3 + Ags€s]

Estas son las ecuaciones constitutivas o globales, donde los médulos equivalentes
de una lamina multidireccional son el promedio aritmético de los modulos de
rigidez individuales fuera de sus ejes de simetria de las capas o grupos de capas,

ver apéndice C.
2.3 Teoria de esfuerzos térmicos

La teoria de esfuerzos térmicos es la encargada de estudiar las reacciones de los
cuerpos que son sometidos a cargas térmicas, térmo-mecanicas, con 0 Sin

restricciones.

2.3.1 Introduccién

Cuando un cuerpo elastico que no esta restringido y es sometido a incrementos o
reducciones de temperatura uniforme, este se expande 0 se contrae. Esta
expansion o contraccibn causa que un elemento cubico permanezca cubico,
mientras experimenta cambios de longitud en cada uno de sus lados. Bajo estas
condiciones no existen esfuerzos normales, ni esfuerzos cortantes, tampoco

deformaciones cortantes [64]. Pero si:

a) Si se calienta el cuerpo de tal forma que se produzca un campo de

temperatura no uniforme.
b) Si el material exhibe anisotropia y es sometido a temperatura uniforme.

c) Si es restringido en sus fronteras y sometido a campos de temperatura

uniforme o no uniforme.

Bajo las condiciones descritas anteriormente, las expansiones o contracciones
térmicas no se pueden generar libremente y como consecuencia se generaran

esfuerzos térmicos.
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Un esfuerzo térmico, es el esfuerzo inducido en un cuerpo elastico debido a un
cambio de temperatura bajo condiciones que impiden su libre expansion o
contraccion [64]. Su representacion matematica es:

o/ =a; EAT (2.21)

donde ajT es el esfuerzo térmico, a; coeficiente de expansion térmica (CET), E es

modulo de elasticidad y AT es el cambio de temperatura.

Los efectos de tales esfuerzos térmicos pueden llegar a ser severos,
especialmente dado que la mayoria de los medios ambientes estan a menudo
asociados con requerimientos de disefio donde se involucran estrictas
restricciones inusuales en cuanto al peso y volumen. Esto aunque es
especialmente cierto en aplicaciones aeroespaciales, también es de considerable
importancia en aplicaciones automotrices, y en muchas aplicaciones cotidianas de

disefio de maquinas.
2.3.1 Deformacion térmica

La solucion de problemas de esfuerzos térmicos, requiere la formulacion de
relaciones esfuerzo-deformacion realizado por superposicion de las deformaciones
atribuidas al esfuerzo y que se deben a la temperatura. Para un cambio en la
temperatura AT(X, y), el cambio de longitud, 6L, de un pequefio elemento lineal de
longitud L en un cuerpo no restringido es 6L = aLAT. Aqui a, usualmente es un
namero positivo, es llamado coeficiente de expansion térmica lineal [64]. La

deformacion térmica &, asociada con la expansion libre en un punto es entonces:
&r = aAT (2.22)

Esta deformacién térmica es similar en cada direccion.
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2.3.2 Deformaciones totales en un cuerpo cubico

Las deformaciones totales mecéanicas y térmicas en las direcciones X, y, z en un

cuerpo cubico &, &, Y &, Son obtenidas agregando a cada una de las
deformaciones mecanicas ¢, ¢, y &, ecuacion (2.9), la deformacion la térmica e

obtenida en la ecuacion (2.17), esto es:

1) &y = %[O‘x — v(ay + az)] + aAT (2.23)
2) &y = %[ay —v(oy + 0,)] + aAT
ilos

3) &, = — v(ax + ay)] + aAT

2.3.3 Deformaciones totales en un cuerpo plano (deformacién plana)

En un cuerpo plano, como una lamina, la expansion se genera en dos direcciones:
X, ¥. En la direccion z, que esta relacionada con el espesor, las deformaciones
son tan pequefias en relaciébn a lo ancho y la longitud, que se consideran
despreciables, es decir &, =y,, = y,, =0, asi como también los esfuerzos

0, =Tz = Tzy = 0. Por lo que las deformaciones relacionadas con un cuerpo

plano son [64, 65]:

1) & =+ (0x —vo,) + aAT (2.24)
2) g, = %(ay — vax) + aAT

2(1+v)
3) VYxy = Trxy

2.3.4 Esfuerzos planos

En esta seccidn, a partir de las deformaciones totales obtenidas en la seccion
2.3.3, se obtienen los esfuerzos totales en las direcciones cartesianas x, y. Estos

esfuerzos estan constituidos por los esfuerzos mecanicos y los esfuerzos térmicos

22



[64, 65]. Los esfuerzos totales oy, 0, Y Ty, quedan expresados en términos de

deformaciones y son obtenidos a partir de las ecuaciones (2.24).

Los esfuerzos totales g, se obtienen a partir de la ecuacion (2.24, 1):

Eey = ox —vay, + EaAT

1) o, = Egy +vo, — EaAT

Como se observa g, no esta en funcion exclusiva de las deformaciones, también

esta en funcion de Oy.

Sustituyendo la expresion (1) en la expresion (2.24, 2), se obtiene o, que queda

expresada en funciébn de las deformaciones, las constantes

coeficiente de expansion térmica y el cambio de temperatura.

Sustitucion

&y = %(ay — v(Eex +vo, — Ea:AT)) + aAT

Desarrollando la expresion y despejando o, se obtiene:

_ E(eytvey) _ EaAT(1+v)
Yo a-v?) (1-v2)

Como (1 —v?) = (1 —v)(1 +v), entonces

EaT

E
2) oy = = (&) tvey) — T

La expresion (2) son los esfuerzos totales en las direccion y.
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Los esfuerzos totales en la direccion x, se obtienen sustituyendo o,, de la ecuacion

(2), en la ecuacion (1)

E EaT
D (sy +ve,) — (1—1/)) — EaT

0, = &E + v(
Al desarrollar, y reducir la expresion se obtiene:

E EaT
3) o, = = (ex + vey) —

El esfuerzo total en las direcciones X, y, llamado esfuerzo cortante, se obtiene a

partir de la expresion (2.24, 3).
E
4) Txy = myxy

E p .
20y 8 el modulo de rigidez al cortante, entonces:

Como G =
5) Txy = nyy

En resumen
Los esfuerzos expresados en funcion de las deformaciones son:

E EaT
1) ox = (e +vey) — s (2.25)

E EaT
2) o, = = (&) tvey) — =)

3) Tyy = nyy

Las ecuaciones (2.25), representan las relaciones modificadas de esfuerzo-

deformacion para esfuerzo plano [64, 65].
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2.3.5 Esfuerzos planos en materiales compuestos laminados simétricos

De acuerdo con la teoria clasica de ldminas utilizada para un compuesto laminado
simétrico como el mostrado en la Figura 2.2, las relaciones de esfuerzo-
deformacion bajo una temperatura uniformemente distribuida a lo largo del
espesor del compuesto sin restricciones mecanicas en las fronteras, pueden ser
escritas como [66]:

TL | T
4
T T
YIIITIIIIS Y = — 1

7 S A R -

RN 2

AT IIIISIIS h/AY ;5]
TI 1 1T

Figura 2.2. Compuesto simétrico de placas laminadas bajo carga térmica T, de espesor h,

restringido en sus fronteras

N, &2
Ny & =[A]{ &y ¢ — [T*]AT (2.26)
ny YJ?y
Aqui,
N, = ho, N, = ha, Ny, = hoy, (2.27)

donde N; son esfuerzos equivalentes, con unidades de fuerza por unidad de ancho
y espesor (h), y o; son esfuerzos promedio [2, 64]. Ademas, las matrices [A]

(médulos equivalentes) y [T*] son:
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A1 A Age
[A] = 412 Az Az (2.28)

16 A26 A66

Zir | @)@ + (@u2)j(ay), + (Que)j(any) | (B = hys)
[T*] = 5‘1:1 [(le)j(ax)j + (sz)j(ay)j + (QZﬁ)j(axy)j] (hj - hj—l) (2-29)
Tt | @ue)j (@) + (Q26)5(ay), + (Qee)j(axy) | (s = hys)

donde Qi4,Q12, Q16, @22, Q26 Y Qes SON constantes de rigidez en las direcciones
principales, a,,a, y ay, son los coeficientes de expansion térmica en las

direcciones de los ejes cartesianos y h es el espesor de las capas.
También,
@, = a, cos? 0 + a, sin? 0 (2.30)
a, = a,sin? 0 + a, cos? 0
y 1 2

ayy = 2(a; — @) sinf cos

donde @, y a, son los coeficientes de expansion térmica en las direcciones de los
ejes principales del material. Por otro lado, en un compuesto laminado simétrico

los esfuerzos equivalentes son cero, por lo que:

N, 0
N, } = {0} (2.31)
Ny, 0

Por tanto, la expresién (2.26) queda expresada como:

A1 Az Age & Ty 0
Alz AZZ A26 8:8 bt Tz* AT = 0 (232)
Ais Aze Ass )/,?y T3 0
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De acuerdo con [66], las deformaciones &}, ¢) y v, son obtenidas mediante las

siguientes expresiones:

R,U,—R3U —T3AT+A 504 A56€0
e = ESIAT 0 90 O X BYAT  (2.33)

0 _ R2Uz2—R3U; _
g, = ————AT =
o Yy A6

x RZ—R{R3 roTX RZ2—R{R3

Ry = A11466 — A%e Ry, = Aj3A66 — A%e R; = AyyAge — A%s

Ul = _A16T3f +A66T1* UZ = _AZGT; + AGGTZ*

Los componentes en cada capa son obtenidos usando la relacion esfuerzo-

deformacion como:

Ox Q11 Q12 Q16 g’é
Oyt =1Q12 Q22 Q2|1 & (2.34)
Txy Qe Q26 Qesl 12,

Los componentes de esfuerzo en las direcciones principales del material pueden

ser escritos usando la formula de transformacion:

01 cos? 6 sin? 6 2sin @ cos 6 Ox
O3 t = sinZ 0 cos? 0 —2sinf cosf |39 (2.35)
T12 —sinfcosf sinfcosf cos?6O — sin? O] \Txy

Para el analisis de esfuerzos térmicos en compuestos laminado con fibra a
temperaturas superiores a la ambiente, de acuerdo con [35], los esfuerzos
térmicos para cada lamina o capa, en direccion de los ejes pueden ser

determinados usando la ecuacion matricial siguiente:

01 Qi1 Q12 0 7(& — AT
O2 (= [Q1z Q22 0 |{&2 — AT (2.36)
T12 0 0 Qs V12

Los esfuerzos térmicos en el mismo compuesto para cada lamina en direccion de

los ejes cartesianos, son determinados por medio de la expresion:
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Oy (211 Q12 Q16 Ex — A AT
{ayl = 912 922 Q| & — ay AT (2.37)
Fxy Qo1 Qo2 Qesl \Yxy = @xyAT
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CAPITULO Il

Desarrollo de modelos

En este capitulo se presenta el desarrollo de los modelos usados para analizar
experimentalmente esfuerzos térmicos en materiales compuestos laminados
simétricos. Los modelos se basan en el hecho de que las deformaciones en la
frontera son conocidas y en la aplicaciéon del principio de superposicion. Con
dichos modelos es posible determinar el estado de esfuerzos térmicos en un punto
y su distribucién a través del espesor de un compuesto laminado simétrico, asi
como los esfuerzos térmicos globales (promedio) y esfuerzos térmicos
interlaminares (locales). Lo anterior es posible si son conocidas las propiedades
elasticas y térmicas de las capas constituyentes. Los modelos de esfuerzos
térmicos planteados analizan el problema total G + L como un conjunto de
problemas, un problema global G de esfuerzos, y, un conjunto de problemas
locales L, ver Figura 3.1. Los modelos se fundamentan en el modelo de la teoria
de la elasticidad lineal, ver capitulo 2, seccién 2.1, la teoria clasica de laminas
compuestas, ver capitulo 2, seccion (2.3), la teoria de esfuerzos térmicos ver
seccion (2.4) y el principio de superposicion expresada en la seccién 2.2, del
capitulo 2.

El principio de superposicion se aplica en los modelos propuestos por considerar
gue las ecuaciones analiticas que definen su comportamiento térmico y mecénico
son lineales. Lo anterior permite descomponer un problema termo-mecanico en

dos 0 mas subproblemas y analizarlo como "superposicion” o "suma" de estos [2].

Los modelos antes mencionados, son importantes porque con ellos, en forma
experimental, es posible analizar esfuerzos térmicos en cualquier punto bajo
condiciones de frontera de tensiébn, compresion o, por cargas térmicas,
determinando no solo el estado de esfuerzos térmicos promedio real de un punto

instrumentado, sino también su variacion a lo largo de todo el espesor.
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Problemas locales (capas)

Problema Global (laminadao)

Problema total

Figura 3.1. Modelo de esfuerzos térmicos para un material compuesto laminado isotrépico,
conjunto constituido por un problema global de esfuerzos térmicos y un conjunto de problemas

locales

El principio de superposicion se aplica en los modelos propuestos por considerar
qgue las ecuaciones que definen su comportamiento termo-mecanico son lineales.
Lo anterior permite descomponer un problema mecanico en dos o mas

subproblemas y analizarlo como “superposicion” o “suma” de estos [2].

3.1 Modelo de elasticidad lineal

El modelo constitutivo que sera utilizado para llevar a cabo el analisis de esfuerzos
térmicos en los materiales compuestos en estudio, se basa en el modelo de la
teoria de elasticidad lineal y obedece las restricciones de la misma, las cuales son:

el medio posee masa, es continuo, es lineal, es elastico - lineal y homogéneo [2].

3.2 Modelo constitutivo lineal de esfuerzos térmicos en materiales

compuestos laminados simétricos

El modelo de esfuerzos térmicos a utilizar en este estudio para una lamina
compuesta sometida a cargas térmicas, es constitutivo y esta basado en el

principio de superposicion, las teorias: de la elasticidad, clasica de laminas, la de

30



esfuerzos térmicos del capitulo 2 y, en la hipétesis de la seccidén 1.4, y con él es

posible determinar:

1) La distribucion de esfuerzos térmicos promedio globales ag, Y 0¢,y

2) La distribucién de esfuerzos térmicos locales a lo largo de todo el espesor, es

decir, conocer los esfuerzos interlaminares (normales y transversales) o, 0., Y
Txy

3) Las propiedades elasticas, promedio de la lamina (Mdédulos de Young E; y
relacion de Poisson v; ) y de las componentes de la ldmina (M6dulos de Young
E;, y relacion de Poisson v;), si estas son desconocidas, si son conocidos los

esfuerzos térmicos globales y locales y los coeficientes de expansion térmica.

4) Las propiedades térmicas, promedio de la lamina (coeficiente de expansion
térmica promedio de la lamina a;) y de los componentes de la lamina (coeficiente
de expansion térmica «;), si son conocidos los esfuerzos globales e interlaminares

y las propiedades elasticas.

3.2.1 Restricciones del modelo

Las restricciones impuestas al modelo se agrupan de la siguiente forma:
R1: De las capas constituyentes

a) Las capas de la lamina son delgadas.

b) El modelo mecanico (considerado asi en la teoria clasica de laminas) considera
gue la unién entre capas es perfecta y los desplazamientos y deformaciones son

continuos a través de la interface [2].

c) El modelo es lineal y cumple con las restricciones de la teoria de la elasticidad,

es decir: lineal, elastico-lineal, isotrépico, continuo y homogéneo.

d) Los espesores de las capas son constantes a lo largo de toda la lamina.
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R2: De esfuerzos térmicos: problema global

a) El modelo es lineal [61].

b) ElI modelo considera que el estado de esfuerzos es homogéneo en todo el

laminado y no considera efectos de borde.

c) El problema es de esfuerzos planos.
R3: De esfuerzos térmicos interlaminares: problema local

a) En cada capa, el problema es de esfuerzos planos.
b) No existen esfuerzos cortantes.

d) Los esfuerzos globales normales o;, y transversales o, tienen una

distribucion promedio a través del espesor de la capa, ver Figura 3.2.

| £

z = Oy 0 Ogy

e

¥ ]

Figura 3.2. Distribucion de esfuerzos térmicos interlaminares (locales) para un laminado de tres

capas

R4: Globales del material compuesto laminado metalico simétrico

a) El laminado compuesto esta constituido por capas homogéneas.
b) La unién entre capas es perfecta.

c) El espesor del compuesto laminado es homogéneo.
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3.2.2 Esfuerzos globales: problema térmico

Se considerara en este trabajo el problema global como un compuesto laminado
total, y su comportamiento es analizado como si se tratara de un material
homogéneo e isotropico [2]. Ademas, el comportamiento térmico es descrito
considerando el problema de esfuerzos planos. El comportamiento termomecanico
global de la lamina es el promedio del comportamiento termomecanico de todas
las capas.

En una prueba térmica en un material compuesto laminado simétrico, el estado de

esfuerzos térmicos es biaxial, ver Figura 3.3.

Figura 3.3. Modelo global: problema biaxial de esfuerzos térmicos en todos los puntos del laminado

Para el problema global de esfuerzos térmicos se asume que el estado de
deformaciones queda represent ado por una deformacion homogénea [67], por lo
que las deformaciones en las direcciones principales 1y 2, ¥y 0 son constantes
en todos los puntos, esto es [2, 62]:

gz)=2¢) (3.1)

&(2) = 58
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El exponente cero (0) significa que las deformaciones en funcion de la direccion z
son constantes. En forma general se representan los esfuerzos térmicos globales

promedio por las siguientes ecuaciones constitutivas:

061 = (1/h){A1138 + Ay183} — Aran AT (3.2)

062 = (1/}1){‘4213{) + Ag,€3} — Ara, AT

donde en las direcciones 1y 2, g5, Y 05, SOn los esfuerzos térmicos globales
promedio, h es el espesor de laminado, las Aj, son constantes equivalentes que
en promedio son funcion de las constantes elasticas y del espesor de la lamina, &?
y €2 son las deformaciones térmicas para un estado de deformaciones térmicas
homogéneo, A; es la constante equivalente térmica, a, es el coeficiente de

expansion térmica del material y AT es el cambio de temperatura.
3.2.3 Esfuerzos térmicos interlaminares

Si se considera que un material compuesto laminado estd sujeto a cargas
térmicas, al estado de esfuerzos térmicos en los puntos de cada capa (analisis
local) [2], se le llamara estado de esfuerzos térmicos interlaminar y a los

componentes de los esfuerzos; esfuerzos térmicos interlaminares (o, Y 01,).

El estado de esfuerzos térmicos interlaminar y el nivel de esfuerzos térmicos (o, Y
0.y), para un compuesto sometido a cargas térmicas, es funcion del valor y de la
diferencia entre las propiedades elasticas, de los coeficientes de expansion
térmica de las capas constituyentes y de las condiciones de frontera. El estado de

esfuerzos térmicos es triaxial, ver Figura (3.4).
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Figura 3.4. Modelo local: problema triaxial de esfuerzos en todos los puntos de la ldmina

Los componentes de esfuerzos térmicos interlaminares son: longitudinal o;, vy

transversal o,,. La explicacion de como se generan los esfuerzos antes

mencionados es la siguiente: si se considera un material compuesto constituido
por dos capas delgadas con diferentes coeficientes de expansion térmica, como el
mostrado en la Figura 3.5a, suponiendo que las capas no estan unidas, estas se
pueden deformar libremente si fuesen sometidos a cargas térmicas sin existir
restricciones en las fronteras, entonces el material de mayor coeficiente de
expansion térmica presentaria mayor deformacion en ambas direcciones como se
observa en la Figura 3.5b. Si se considera ahora que existe una union perfecta
entre las capas, al aplicar las cargas térmicas, sin estar restringidas sus fronteras,
entonces la deformacion de cada capa sera uniforme y similar en ambas
direcciones x y y, pero, se generaran esfuerzos térmicos interlaminares entre una
capa y otra. Lo anterior es cierto, solo si la temperatura en todo el compuesto es
uniforme, el efecto se observa en la Figura 3.5c. Ademas, la distribucion de

esfuerzos térmicos longitudinal o,, y transversal o,,, a través del espesor de cada

una de las capas es constante, ver Figura 3.6.
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Figura 3.5. Origen de esfuerzos interlaminares en un problema de cargas térmicas por diferencia

en los coeficientes de expansion térmica y de las constantes elasticas de sus componentes.

Opx

W

HL_].'

Figura 3.6. Distribucion de esfuerzos interlaminares a,, y 0, a través de una capa
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En general para el problema térmico, las ecuaciones constitutivas que analizan el
problema en una direccion diferente de los ejes de simetria del laminado, ver

capitulo 2, son las siguientes:

011 = Q1167 + Q1263 — Qray, AT (3.3)

012 = Qu167 + Q2283 — Qra, AT

donde g;,; Y 05; son esfuerzos térmicos interlaminares y Qq1, Q12,021 Y Q45 SON
constantes de rigidez, ambos en las direcciones 1 y 2, Qr es una constante de
rigidez relacionada con la temperatura, a,, es el CET de cada capa que constituye
el compuesto, £ y £2, son las deformaciones homogéneas en las direcciones 1y

2 y AT es el incremento de temperatura que experimenta cada capa.

Las constantes de rigidez para cada capa constituyente en las direcciones
arbitrarias 1 y 2 son Q,4, Q42, Y Q,,, mismas que se definen en funcion de las

constantes de rigidez Q,,, Qxy Y Q,, respecto a los ejes de simetria x y y de cada

capa, como:

Q11 = m*Qux + Zmzanxy + n4ny (3.4)

Q21 = 2Tnzanxx + (m4 + n4)Qxy + mzanyy

Q22 = n4Qxx + mZnZQxy + m4ny

Nota: en la ecuacién 3.3, Q; es la constante de rigidez térmica y es la misma en

todas direcciones.

Por otro lado, de acuerdo a la Figura 3.7, los cosenos directores m y n, se definen

de la manera siguiente:

m = cos 8 (3.5)

n =sind
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B
3

Figura 3.7. Angulo 8 respecto a la orientacion de las fibras o ejes principales

Las constantes de rigidez simétricas y la constante de rigidez térmica en funcion

de las constantes elasticas de ingenieria, quedan definidas como sigue:

Ex
Qux =050y (3.6)
—_ b
Qyy = (1-vxvy)
_ VxEx
Qxy = (1-vxvy)

Qr = v (1-vy)

Por otro lado, las relaciones E, =E, =E y v, =v, =v, se satisfacen para un

material isotropico sometido a cargas térmicas uniformes sin restricciones en las

fronteras, por lo que las expresiones (3.6) toman la siguiente forma:

E

Qxx = ny = 1-—v?) (3.7)
VE
Qxy - (1—1/2)
VE
QT - (1-1/)

3.2.4 Aplicacion del principio de superposicion

Este principio aplica a los modelos propuestos ya que se consideran €stos como

problemas lineales. Por lo tanto, el problema total puede ser sustituido por un
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conjunto de problemas individuales y el estado de esfuerzos globales (promedio o

totales) gs, Y 0¢y, SON la suma de los estados de esfuerzo locales o individuales,

ver Figura 3.8, para un problema térmico. Esto es:

061 = MOp1r Y MO + N Opan + -+ Mi0pai (3.8)

062 = MiO0p21 T NuOr211 + NippOp2m + -+ + Ni0p2;

donde a4, 042, SON los esfuerzos globales promedio y o;4;, 012;, 10S esfuerzos en
cada capa, en las direcciones 1y 2, y n; son las fracciones volumétricas de las

capas del laminado.

Figura 3.8 Modelo total real del problema de carga térmica pura

La fraccion volumétrica (n) es determinada de la manera siguiente:

hi
n=5 (3.9)

l=n+ny+nmpu+-.+m



donde las n; son las fracciones volumétricas correspondientes a las capas del
compuesto, h es el espesor total del laminado y h; son los espesores de las capas

0 grupos de capas constituyentes.

3.2.5 Modelo de esfuerzos térmicos resultante

El modelo constitutivo resultante considera un modelo global (compuesto laminado
con propiedades elasticas y térmicas efectivas, promedio) y el conjunto de
modelos locales, (capas de material continuo, homogéneo e isotrépico), ver Figura
3.9.

l o,
%
¥ OxAL ‘;f{ﬁ OgaL
o).AL
_ I
7
€ I

Figura 3.9 El Modelo constitutivo resultante

Por considerarse un estado de deformaciones homogéneo en las capas, los

esfuerzos interlaminares t,,, 7., Y 7y, N0 Se toman en cuenta en el modelo local.

Es importante notar que los esfuerzos térmicos que se consideran son Unicamente

los esfuerzos longitudinales o, y transversales o,,, los cuales se asumen que son

homogéneos a través del espesor de las capas que integran el compuesto. Lo
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anterior implica que el estado de esfuerzos térmicos interlaminar en todos los

puntos de una capa es un estado de esfuerzos planos.

Por lo tanto, las ecuaciones que definen el modelo propuesto en esta tesis

son:

o111 = Q1187 + Q1263 — Qra, AT (3.10)

O12i = Q215{) + szfg — Qra,AT

061 = MOp11 T NuOran + MO + -+ Mi0pai (3.11)

062 = Mi0r21 T NuOr211 + NippOr2mr + *** + Mi0p2i
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CAPITULO IV

Ecuaciones para obtener esfuerzos térmicos y CET en

compuestos cly c2

4.1 Introduccion

En este capitulo, los modelos desarrollados en el capitulo 3, son utilizados para

generar las ecuaciones necesarias para determinar:

1. Los esfuerzos térmicos interlaminares y globales en los compuestos en

estudio.

2. Los CET de las capas de los compuestos usando un método inverso, esto

es, para validar los modelos matematicos propuestos.

Debido a que el nimero de ecuaciones que definen un compuesto (cl) son
insuficientes para determinar el nUmero de incognitas, fue necesario considerar
otro compuesto (c2), el cual fue construido con materiales similares al de las

capas del compuesto c1, pero con distinta configuracién. Los compuestos son:

a) Un Compuesto Laminado Metalico Simétrico (CLMS) (AL-AI-AL), constituido
por dos capas de aluminio (AL) y una capa intermedia de acero inoxidable

(Al), llamado compuesto cl.

b) Un segundo Compuesto Laminado Metélico Simétrico (CLMS) (AI-AL-Al),
construido por dos capas de acero inoxidable (Al) y una capa intermedia de

aluminio (AL), llamado compuesto (c2).

Los materiales de las capas de los compuestos son continuos, homogéneos,

isotropicos y linealmente elasticos.

42



Los compuestos son sometidos a cargas térmicas uniformes, no existen
restricciones en las fronteras, ni solicitaciones mecanicas y las capas de cada

compuesto son isotropicas.

4.2 Ecuaciones generales para determinar esfuerzos térmicos

Utilizando los modelos de esfuerzos térmicos obtenidos en la seccion 3.2 del
capitulo 3, se generan las ecuaciones necesarias para determinar los esfuerzos

térmicos interlaminares y globales en los compuestos en estudio.

4.2.1 Ecuaciones para determinar esfuerzos térmicos interlaminares

Las ecuaciones constitutivas (3.10) [modelo constituvo local], del capitulo 3, son
utilizadas para generar las ecuaciones particulares para determinar los esfuerzos
térmicos interlaminares de las capas de aluminio (AL) y de acero inoxidable (Al) de

los compuestos ¢l y c2, éstas ecuaciones se reescriben a continuacion:

01 = Q1158 + Q1258 — Qra,AT 4.1)

02 = Qp167 + Q283 — Qra, AT

En las capas de los compuestos los ejes de principales 1 y 2, y los ejes de
simetria X, y, son paralelos entre si, entonces, el angulo entre el eje de principal 1

y el eje de simetria x, es cero, por lo que:
Q11 = Qxx ; Q21 = Qxy ; Q22 = ny

Las constantes de rigidez simétricas y la constante de rigidez térmica en funcion
de las constantes elasticas de ingenieria, para un compuesto sometido sélo a

cargas térmicas son reescritas a continuacion:
=Qyy = — 4.2
Qxx - ny - (1_V2) ( . )

VE
Qxy = (1—1/2)
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De acuerdo con [63], la constante de rigidez térmica Q es la misma en todas
direcciones y es obtenida sobre la base de las constantes elasticas mediante la

siguiente expresion:
E
Qr =— (4.3)

Por otro lado, las deformaciones homogéneas ¢, 2, de acuerdo con proceso

utilizado en [62], se puede transformar en &7, &), en base a las siguientes

expresiones:

& = em? + g,n? + ggmn (4.4)

gy, =& n® +em? —ggmn
Debido a que se establecié que 6 = 0, las deformaciones son:
Ex =& ; & =&
Por lo que de acuerdo a lo anterior, se puede decir que:
e =¢&f ; &) =& (4.5)

Por lo tanto, si 0;,1; = 01xn Y 012i = 01n, €NtONCES las ecuaciones (4.1) pueden ser

expresadas comao.

EnanAT

_ _En 0 0
Olxn = 1_—vnz(€x + VnSy) — 1—v,, (46)
E EpanAT
OLyn = 1_;12 (e + vpel) — —';_Zn

Aqui, para cada n-capa, oy Y 01yn, SON los esfuerzos térmicos interlaminares de
una capa cualquiera en direcciones de los ejes de simetria X, y y, E,, v, son el

modulo de elasticidad y la relacion de Poisson de cada capa, «,, el coeficiente de
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expansion térmica de cada capa, €} y &) son las deformaciones homogéneas

longitudinal y transversal medidas en la frontera un compuesto laminado y AT es el

cambio de temperatura.

Las ecuaciones (4.6), representan el conjunto de ecuaciones necesarias para
determinar los esfuerzos interlaminares en las direcciones X, y, de cada capa que

integra un material compuesto laminado isotrépico no definido.

1) Ecuaciones para determinar los esfuerzos térmicos interlaminares en

el compuesto cl

El conjunto de ecuaciones para determinar los esfuerzos térmicos interlaminares
en las capas del compuesto cl (AL-AI-AL), se genera a partir de las ecuaciones
(4.6), haciendo AL = n para la capa de aluminio y Al = n para la capa de acero

inoxidable, estas son:

Traser = Ty (s + Vareyer) = 4 (4.7)
OyALcl = 1_Eij2 (€3c1 + VALSJ?CI) - EALl(i?,ZiTﬂ

Oxarer = 1_151:4,;,2 (&1 + VAISSCI) - EA;TI:?ITH'

Oyater = % (Ssgcl + VAlggcl) - %ﬁ

AQui, Oxarc1) OyaLct Oxarc1r Oyaict €N €l compuesto cl son los esfuerzos térmicos
interlaminares longitudinales y transversales de las capas de aluminio y de acero
inoxidable, respectivamente, &2, y 5361, son las deformaciones medidas en la
frontera del compuesto, E,;, Ea;,Var Y Var, SON los respectivos modulos de
elasticidad y la relaciones de Poisson de las capas, a,;,a,; son los CET del
aluminio y del acero inoxidable, y AT.; es el cambio de temperatura en el

compuesto.
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2) Ecuaciones para determinar los esfuerzos térmicos interlaminares en

el compuesto c2

De forma similar a 1), las ecuaciones para determinar los esfuerzos térmicos

interlaminares en las capas del compuesto c2 (Al-AL-Al), son:

Ouasca = ooty (eer + vasfea) — A4 @8)
Oyatcr = Tt (er + Vauelez) — ALt

Oyatcr = Tt (er + Vauelez) — “AteNer

Oyalc2 = 1_15:;12 (8362 + VAIEJ?CZ) _ ’5M1"+13T62

4.2.2 Ecuaciones para determinar esfuerzos térmicos globales

Las ecuaciones para determinar esfuerzos globales en los compuestos cl y c2,
son generadas a partir de las ecuaciones (3.11), del capitulo 3, que se reescriben

a continuacion:

0G1 = MN011 + N0y + NyppOqqpp + =+ + N0y (4.9)
062 = N1021 T N0z + NOzpp + **+ + M0z

Las ecuaciones (4.9), representan el modelo global del compuesto.

Para el caso particular de un compuesto laminado metalico simétrico constituido
por dos tipos de capas la ecuaciéon (4.9) se reduce después del signo igual a soélo

dos términos.

Considerando que los ejes principales, y los ejes de simetria son paralelos, se

puede expresar que gs1 Y g5, SON equivalentes a g, Y 0gy, también oy, = oy,
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O111 = Oxn2y 021 = Oyn1, Oz1 = Oynzs M1 =M1 Y N =Mz, POr consiguiente, la

ecuacion (4.9), puede se transforma en:

O06x = NMn10xn1 T NMn20xn2 (4-10)

06y = NMn10yn1 + NMn20yn2

donde osy og,SON los esfuerzos globales en las direcciones X, y, 1, €s la

fraccion volumétrica relacionada con la o las capas 1, n,, €s respecto a la o las
capas 2, g1 Y Oxnz2 SON los esfuerzos térmicos interlaminares en la direccién x (o

normales), oy,1, 0,2 SON esfuerzos térmicos interlaminares en la direccion y (o

transversales), de las capas 1y 2.

La ecuacion (4.10) es utilizada para determinar los esfuerzos térmicos globales en

un compuesto laminado simétrico cualquiera.

1) Ecuaciones para determinar esfuerzos térmicos globales en un

compuesto cl

Las ecuaciones para determinar los esfuerzos térmicos globales para el
compuesto cl (AL-Al-AL), se basa en las ecuaciones (4.10) y en las siguientes

consideraciones: Nparc1 = Mn1s Mnarct = Mnz2» Y Oxarci = Oxnis Oxalct = Oxn2, Y que

OyaLci = Oyn1, Oyarc1 = Oynz. LAS ecuaciones son:

OGxc1 = NaLc1OxALct T Narc10xaict (4.11)

OGyc1 = NaLc1Oyarc1 t Narc10yaict

Donde 0gxc1,06yc1 SON  los  esfuerzos térmicos globales longitudinales y

transversales, 1411, Narc1 SON las respectivas fracciones volumétrica del aluminio y
del acero inoxidable, oyaic1,0x41c1 SON los esfuerzos térmicos interlaminares
longitudinales en capas de aluminio y de acero inoxidable, y 6y41¢1, 0y 411 SON l0S

esfuerzos térmicos interlaminares transversales.
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2) Ecuaciones para determinar esfuerzos térmicos globales en un

compuesto c2

Considerando que: Mparc2 = Mn1s Mnarcz = Mnzs Y Oxarcz = Oxnir Oxalcz = Oxn2, Y QUE

OyaLc2 = Oyn1, Oyaicz = Oynz, l@s ecuaciones (4.10) se transforman en:

OGxc2 = NaLc20xALc2 T Narc20xaic2 (4.12)

OGyc2 = NaLc20yarc2 + Naic20yaic2
4.2.3 Ecuaciones resultantes relacionadas con los compuestos cly c2

Para determinar los esfuerzos térmicos globales en los compuestos cly c2:

1) Ogxc1 = NaLc10xarc1 t Narc10xaica (4.13)
2) Ogyc1 = Narc10yarct t Narc1%yaict
3) OGxc2 = NaLc20xaLc2 + Narc20xaicz

4) OGyc2 = NaLc20Oyarc2 + Narc20yaicz

Para determinar los esfuerzos térmicos interlaminares en los compuestos c1 y c2:

1) OxALcl = 1_E::Lz (Sgcl + VAngcl) - EAiciiZi_TCI (4.14)
2) OyALc1 = TC AL (Sycl + VALgxcl) EALlci?,;ALTm

3) Oxarcr = 1—v a2 (Exc1 + vA1€yc1) EA;LE,IEITCI

4) OyAlc1 = 1—v a2 (Sycl + VAngcl) - EAI;?:,II?ITM

5) oxarcz = 1_]5::L2 (Sgcz + VALS_’Scz) - EAI;T?,ZALTCZ

6) oyaLc2 = T—v a2 (Sycz + VALgxcz) EALlci?,;ALTCZ

7) Oxprc2 = ”—2 (Excz + VAISycz) - EAII—%:I:ITCZ

8) Oyarcz = ? (6Dca + Varenes) — —EAllai‘ijTcz
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4.3 Ecuaciones para obtener CET de las capas en compuestos cly c2

En esta seccion, partiendo de las ecuaciones (4.13) y (4.14), se lleva a cabo un
desarrollo matematico para obtener las ecuaciones que son utilizadas para
determinar los CET, de las capas de aluminio y del acero inoxidable de los
compuestos cl y c2, considerando estos como desconocidos. Para este fin, se
utiliza un método inverso [2], y se consideran conocidas las constantes elasticas,
las fracciones volumétricas, las deformaciones térmicas, las constantes elasticas y

los cambios de temperatura.

En los compuestos cl y c2, los esfuerzos térmicos globales longitudinales y
transversales son cero, no existen restricciones, ni solicitaciones mecanicas en las

fronteras, esto es, son sometidos a temperatura uniforme.

Las ecuaciones para determinar los CET (a,; Y a4;), de las capas de aluminio y

acero inoxidable de los compuestos cl y c2, son obtenidas de la manera siguiente:

1) Un conjunto de ecuaciones para determinar (as, Y @4;), €S obtenido

utilizando los componentes en x, de las ecuaciones (4.13) y (4.14).

2) Otro conjunto para determinar los mismos CET, es obtenido utilizando los

componentes en vy, de las ecuaciones (4.13) y (4.14).

4.3.1 Ecuaciones para determinar a,; Y a4 mediante esfuerzos térmicos en x

Para el desarrollo de las ecuaciones se utilizan las ecuaciones (4.13, 1y 2) y
(4.14, 1, 2, 3y 4) de los compuestos cl y c2, las cuales son expresadas en la

forma siguiente:

1) 0 =NaLc10xarc1 + Narc10xarc1 (4.15)

2) 0 =NaLc20xarc2 t Narc20xaic2

Earaa1ATc1

1) Oxarc1 =A— (4.16)

1-vg4r
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_ Ea1a41ATc1
2) OxAlc1 = B — 1—v
Al
_ EapaapATc2
3) Oxarcz =C — T
AL
_ EpjaarATc2
4) Oxarc2 =D — BT
Al

Los médulos A, B, C, y D, son determinados de la siguiente forma:

1) A =2 (s + Vareyer) (4.17)
2) B= %A;z (59?c1 + VA1539C1)
3) C= 1_E;4;2 (&2 + VALSSCZ)
4) D = 1_?;2 (39(6)02 + VAISScz)

1) Ecuacién para determinar el CET ay4;, con esfuerzos en x

La ecuacion para determinar el CET (a,;) del aluminio se obtuvo mediante el

siguiente proceso:

Paso 1

Se despejan g, de la ecuacion (4.15, 1) y 0,4, de la ecuacién (4.15, 2).

1) oxarct = —(Marc10xaic1) /Mavct
2) Oxarc2 = —(Marc20xarc2)/MaLcz
Paso 2

Se igualan las ecuaciones (1) y (4.16, 1), y se despeja el esfuerzo interlaminar

para la capa de acero inoxidable o,4,.,, del compuesto c1.

EaraapATcl

—(Marc10xaic1)/Marcr = A -
AL
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EaraarLATcl] nat
3) Oxarc1 = — [A - =
1-vyr NAalc1

Paso 3

Se igualan las ecuaciones (3) y (4.16, 2) y se despeja el CET del acero inoxidable

(aap).

_ [A _ EAL“ALAT61] ALt _ p EajaaiATcl
NAalc1 1-vap

1-vyr

Despejando el CET del acero inoxidable a,;, se obtiene:

4) a, = 1-vyy {B n [A _ EALaALATcl] mm}

E[ATc1 1-vyL NAlc1

Paso 4

Se igualan las ecuaciones (2) y (4.16, 3), y se despeja el esfuerzo interlaminar

para la capa de acero inoxidable g,4;.,, del compuesto c2.

_ EapaapATc2
~(Marc20xa1c2) Marez = € — =~ ——
AL
_ EaLaalATc2] Navc2
5) Oxarcz = — [C -
1-v4L NAlcz

Paso 5

Se igualan las ecuaciones (5) y (4.16, 4) y se despeja el CET (ay;).

_ [C _ EAL“ALATCZ] NaLcz _ ) _ Bar®aihTc2
NAlc2 1-vgy

1-vyr

Despejando el CET del acero inoxidable ay,, se obtiene:

1-v EpraarATc2
6) a, = Al {D n [C _ Egragar ] T)Ach}
EA[ATc2 1-vy, NAalc2
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Paso 6

Se igualan las expresiones (4) y (6), y se despeja el CET de la capa de aluminio

(auy), de los compuestos cly c2. Esto es:

1-v EarLaapATc2 1-v EaraarATcl
_AI{ + [C— AL®AL ] UAch} _ Al { + [A— AL®AL ] nALc1}

EalATc2 1-vgr NAlc2 EarATcl 1-var NAlc1

Desarrollando y simplificando términos se obtiene el coeficiente de expansion

térmica de aluminio.

1 A c B D
Au = = {(UALcl ) _ (nAch ) + _ } (418)
AL (NALc1 nAch) Narc1 ATcl Narcz ATc2 ATc1  ATc2

1-var\Nale1 MAlc2

2) Ecuacién para determinar el CET ay4; con esfuerzos en x

Para obtener la ecuacion particular para determinar el CET del acero inoxidable,
hay tres alternativas, dos de ellas consisten en sustituir la ecuacién (4.18) en las
ecuaciones (4) y (6), la otra es siguiendo un proceso parecido al inciso anterior,
esto es, de las ecuaciones (4) y (6), en vez de despejar a,; se despeja ay;, ver

desarrollo en Anexo B, las ecuaciones que se obtienen son:

1-var {A __MNaic1 [EAIaAIAT01 _ B]}

7)) ay =
) AL ™ EapaTc1 NALc1 1-vap

1-v EpjaaATc2
8) ay AL { _ TNalc2 [ AI%AT _ D]}

EpLATc2 NALc2 1-vyr

Al igualarse (7) y (8), se obtiene la ecuacion particular para determinar el CET de

la capa de acero inoxidable ay;.

1 D B c A
Aap = = { (ﬂAlcz) _ (nAIcl) + _ } (418)
Al (NAlc2 nAzcl) ATc2 \NaLc2 ATc1 \napcr ATc2  ATc1

1-va1\NaLc2 MALct
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4.3.2 Ecuaciones para obtener ay; y a4 mediante esfuerzos térmicos en 'y

Las ecuaciones para obtener los Coeficientes de Expansion Térmica a,; y a,; son
obtenidas utilizando las ecuaciones (4.15, 3 'y 4) y (4.16, 5, 6, 7 y 8) que
corresponden a los componentes de los esfuerzos térmicos globales e

interlaminares en direccion y.

Siguiendo un desarrollo similar al del inciso 4.3.1, que puede ser observado en el
Anexo B, se obtienen los CET de la capa de aluminio (a,4,) y del acero inoxidable

(a4.), los cuales son:

Unr = 1 { G (WAch) _E (HALC1)+ H F } (4.19)
AL EA(M_M) ATy \Narez)  DTes \ager) | ATy ATgy :
1=varL\NAlc2 MAlc1

1 H F G E
ty = — {_(M)__(M)+__ } (4.20)
Al (NAlcz 77A1c1) ATc2 \NALc2 ATc1 \MALc1 ATc2 ATeq

1-va1\NaLc2 MALct
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CAPITULO V

Andlisis experimental de esfuerzos térmicos en materiales

compuestos laminados metalicos simétricos

5.1 Introduccién

En este capitulo se describe el proceso utilizado para llevar a cabo el analisis
experimental de esfuerzos térmicos. Se desarrolla una breve descripcion acerca
de la fabricacion e instrumentacion de los especimenes de prueba. Asimismo, se
describen las pruebas experimentales llevadas a cabo en probetas individuales
para determinar las constantes elésticas y los Coeficientes de Expansion Térmica
(CET) de los materiales involucrados en la construccion de los materiales
compuestos. También se describen las pruebas experimentales térmicas en los
compuestos en estudio y se obtienen las deformaciones que luego se corrigen
mediante un proceso utilizado en [75], ademas, se determinan los CET para
validar el modelo propuesto. Una vez validado el modelo, se determinan los
esfuerzos térmicos interlaminares y globales. Finalmente se analizan los
resultados obtenidos. Este capitulo se divide en tres secciones las cuales se

describen a continuacion:

1. Pruebas experimentales en materiales compuestos laminados metalicos

simétricos.
2. Resultados de las pruebas experimentales.

3. Andlisis de resultados de las pruebas experimentales.

Los materiales laminados metalicos simétricos utilizados son los compuestos ¢l y
c2.

5.2 Justificacién de las pruebas experimentales

Las pruebas experimentales son necesarias por los siguientes motivos:
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1. Para validar y mostrar la eficacia de los modelos desarrollados.

2. Porque se requiere determinar las constantes experimentales elésticas,
como el modulo de elasticidad, la relacion de Poiss6n y los CET
experimentales de los materiales (aluminio y acero inoxidable) de las capas

de los compuestos utilizados.

3. Por ser necesario determinar por medio de un método inverso [2], los CET

de las capas de los compuestos.

4. Para determinar los esfuerzos térmicos interlaminares y globales, que estan

presentes en los compuestos en estudio.

El andlisis experimental de esfuerzos y deformaciones realizado a materiales
compuestos llevado a cabo en este trabajo de tesis, consiste en someter las
probetas instrumentadas con extensometros eléctricos de resistencia variable a un
campo de temperaturas y, posteriormente, medir las deformaciones en las
fronteras. Las deformaciones obtenidas deben ser corregidas y, en una segunda
instancia, llevar a cabo los calculos correspondientes. No existen, para el analisis
experimental, restricciones en las fronteras ni solicitaciones mecéanicas en los

compuestos estudiados.

Los materiales compuestos tienen diferente configuracion (aunque los materiales
de sus capas son iguales) cumpliendo de esta forma con el nimero suficiente de
ecuaciones constitutivas independientes. La restriccién que se debe de cumplir en
cada prueba térmica es que las configuraciones de los laminados (probetas)

generen ecuaciones linealmente independientes.

En las pruebas realizadas se debe garantizar un estado de esfuerzos térmicos
global homogéneo en todos los puntos del especimen, para poder cumplir con las
restricciones de los modelos. Esto implica decir que la efectividad de los
resultados experimentales depende del control de las variables que afectan el

comportamiento térmico de las probetas durante la prueba.
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Finalmente, se asumira que las probetas fabricadas cumplen con las hipotesis y

restricciones enunciadas en el capitulo 3, para el problema de cargas térmicas.

5.3 Pruebas experimentales en los compuestos cly c2

En esta seccion se hace una breve descripcion del proceso llevado a cabo para
fabricar e instrumentar los especimenes individuales y compuestos que son
necesarios para llevar a cabo las pruebas experimentales. Una vez construidos los
especimenes, dos de ellos fueron sometidos a cargas de tensién. Posteriormente,
fueron medidas las deformaciones en las fronteras y se obtuvieron las constantes
elasticas experimentales modulo de elasticidad y relacién de Poisson. Luego, un
segundo par de especimenes fueron sometidos a cargas térmicas y con las
deformaciones obtenidas, se determinaron los CET experimentales.

También se construyeron e instrumentaron dos compuesto laminados metalicos
simétricos ¢l y c2. En las pruebas experimentales térmicas se midieron las
deformaciones. Estas fueron corregidas y, posteriormente se calcularon, primero
mediante un método inverso, los CET de las capas de los compuestos, (los cuales
se compararon con los CET experimentales y los de una base de datos) y, en
segundo lugar, se calcularon los esfuerzos térmicos interlaminares y globales,
ademas, se llevo a cabo un analisis de los resultados obtenidos. En el proceso
experimental se utilizo la Técnica de Extensometria Eléctrica de Resistencia

Variable (strain gage).

5.3.1 Fabricacion e instrumentacion de probetas

Para que se observe una diferencia considerable entre los esfuerzos térmicos
interlaminares, se decididé usar materiales con una diferencia considerable en las

propiedades elasticas y térmicas, por lo que, los materiales seleccionados son:

a) Aluminio

b) Acero Inoxidable
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Se fabricaron e instrumentaron seis probetas o especimenes individuales y dos
especimenes compuestos, ver Anexo C. Estos Ultimos estan constituidos de la

siguiente forma:

1) Compuesto laminado metalico simétrico, constituido por dos capas de
aluminio (AL) y una capa intermedia de acero inoxidable (Al), cuya

configuracion es AL-AI-AL y es llamado compuesto c1.

2) Compuesto laminado metalico simétrico constituido por dos capas de acero
inoxidable (Al) y una capa intermedia de aluminio (AL), cuya configuracion

es Al-AL-Al, y es llamado compuesto c2.

Los materiales y equipos, asi como los procesos seguidos para fabricar e

instrumentar las probetas, son mostrados en el Anexo C.

1) Fabricacion de probetas simples

Para realizar las pruebas experimentales se fabricaron en total doce probetas
simples, de las cuales dos fueron utilizadas para obtener las constantes elésticas
experimentales, cuatro para determinar los CET experimentales de los materiales,

y seis para construir los compuestos cly c2.

Las probetas se sometieron a un proceso de uniformizado y acabado (ver Anexo
2) y se dimensionaron con un vernier digital. En la Tabla 5.1 se presentan las
dimensiones promedio y en la Figura 5.1 se observan dos probetas, una de acero

inoxidable y otra de aluminio totalmente terminadas.
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Tabla 5.1. Dimensiones promedio en mm de probetas terminadas (L longitud, A ancho, E espesor)

Material Identificacion L A E

ALl 98.86 | 25.27 | 2.92

AlUMinio AL2 98,92 | 25.27 | 2.92

AL3 98.63 | 25.24 | 2.93

AL4 99.00 | 25.25| 294

Aluminio 153.5 | 25.35 | 2.93

All 99.46 | 25.34 | 2.83

Acero Al2 99.35 | 25.26 | 2.83

Inoxidable Al3 99.02 | 25.35| 2.86

Al4 99.13 | 25.34 | 2.92

Acero Inox. 153.4 | 25.36 | 2.95
AL 2024-T3 72.00 | 30.95 | 0.635

ACERO 1018 153.25 | 38.00 | 6.22

TT— = |

i

Figura 5.1. Probetas de aluminio y acero inoxidable terminadas

2) Fabricacion de materiales compuestos

En esta seccidon se presenta el proceso de fabricacion de los materiales
compuestos. Para el propdésito de esta tesis, fueron dos materiales compuestos cl
y c2. La unién de las capas se llevé a cabo mediante el pegamento Devcon SPA
Plasti-Alum, como se observa en la Figuras 5.2 a, y 5.2 b. Una vez construidas, se
uniformizaron las superficies y las dimensiones finales se observan en la Tabla
5.2.
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Tabla 5.2. Dimensiones finales promedio en mm de probetas compuestas

COMPUESTO L A E
AL-AI-AL (c1) 96.79 | 25.05 | 9.00
A-AL-Al (c2) 96.20 | 25.01 | 9.05

a) Aplicacion de capa de PlastiAlum b) Aplicacion de presion

Figura 5.2. Construccion de un material compuesto

3) Instrumentacion de probetas y pruebas de instalacion

En el proceso de instrumentacién se siguieron los pasos recomendados en [68],
para pegamento M-Bond 200 explicado en el Anexo C. El tipo de extensémetro
eléctrico de resistencia variable seleccionado fue el EA-06-120LZ-120/E. Una vez
unidos los extensdmetros en las probetas se soldaron los conductores siguiendo el
proceso sugerido por [69] el cual es mostrado en Anexo C. En la Figura 5.3 se
observa la ubicacién de las galgas en cada compuesto y en la Figura 5.4 se

observan las probetas que fueron construidas e instrumentadas.

18MM e 40mMm  _,/ 12mm lesd 37mm
orom | 1 emm | 4

TL 96.8 mm ,|¢ 254 mm T|<7 96.2 mm 44’ 250 mm

a) Compuesto AL-Al-AL b) Compuesto Al-AL-Al

Figura 5.3. Dimensiones y ubicacion de las galgas extensométricas en los compuestos
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COMPUESTO
AL 2024-T3  ALUMINIO Al-AL-Al  AL-AI-AL  ACERO INOXDABLE

Figura 5.4. Probetas simples y compuestas terminadas e instrumentadas

Una vez instrumentadas las probetas, se llevaron a cabo las pruebas de la
instalacién utilizando el probador de galgas Model 1300 de Vishay [70]. Los
resultados registrados (ver en la Tabla C.3 del Anexo C), demuestran que la
instrumentacién de las probetas fue realizada correctamente. En la Figura 5.5 se
muestra la conexion de un extensOmetro eléctrico de resistencia variable al

probador.

Figura 5.5. Extensémetro conectado al Tester Model 1300 Vishay



5.3.2 Pruebas experimentales en especimenes

Una vez construidos e instrumentados los especimenes de prueba, se procedio a
llevar a cabo las pruebas experimentales correspondientes, las cuales fueron:

a) Pruebas a tension, realizadas para determinar las constantes elasticas
experimentales (médulo de elasticidad E y relacion de Poisson v) de una
probeta de aluminio y otra de acero inoxidable, de material similar a las

capas de los compuestos.

b) Pruebas térmicas llevadas a cabo para determinar los CET experimentales
(aar,@4;), de una probeta de aluminio y de otra de acero inoxidable

similares a las que integran los compuestos.

c) Pruebas térmicas de los materiales compuestos cl1 y c2, para determinar
en forma inversa los CET de las capas y para calcular los esfuerzos

térmicos interlaminares y globales.

5.3.2.1 Pruebas de tension para determinar las constantes elasticas

Para conocer las constantes elasticas experimentales (modulo de elasticidad y
relacion de Poisson) de los materiales utilizados para construir las capas de los
compuestos, se llevaron a cabo las pruebas de tension en una Maquina Universal
State System Instron 22MF, de 98KN, en dos especimenes cuyas dimensiones en
mm son 153.5 x 25.35 x 2.93, instrumentados cada uno con dos extensometros
EA-06-120LZ-120/E, uno longitudinal y otro transversal. Estos dos especimenes
son de material similar al de las capas de los compuestos. Las pruebas se llevaron
a cabo mediante la norma NMX-B-310-1981-SCFlI [63], los resultados se muestran
en la Tabla 5.3 que esta en la siguiente seccion. El proceso completo relacionado

con estas pruebas se describe en el Anexo D.
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5.3.2.2 Pruebas térmicas para determinar los CET de probetas individuales

Se llevaron a cabo pruebas térmicas experimentales en cuatro especimenes
individuales (ver Anexo D). Para tal efecto, se usdé una camara térmica [71]. La
conexion utilizada fue medio puente (ver Figura 5.6). Los especimenes que se
muestran a continuacion, se sometieron a cambios de temperatura controlados y

se midieron las deformaciones en las fronteras:

a) Una probeta de aluminio (AL), con CET desconocido.
b) Una probeta de acero inoxidable (Al), de CET desconocido.

c) Otra probeta de acero 1018, con CET conocido (a5 = 11 /o ).

d) Otra probeta de aluminio 2024-T3, con CET conocido ( azpz4 = 23.4 ¥/o. ).

Los dos primeros especimenes son llamados en el proceso experimental,
materiales de prueba, que son similares a los de las capas utilizadas en la
construccion de los compuestos cl y c2, los dos ultimos especimenes son

llamados materiales de referencia.

Test Material

TN

Reference Mat'l

Figura 5.6. Circuitos para medicion de coeficientes de expansion en galgas extensométricas de

medio puente [71]

Con las deformaciones obtenidas se determinaron los CET experimentales. Los
resultados se observan en la Tabla 5.3. En este caso particular el CET del acero

inoxidable fue obtenido previamente en un proceso experimental reportado en
[72].
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Tabla 5.3. Datos experimentales de constantes elasticas y CET

Propiedades Aluminio Acero Inoxidable
Coeficiente de Expansion Térmica (as) "/o.- 24.2 17.6
Mddulo de elasticidad E Gap 70.1 202.4
Relacién de Poisson \ 0.337 0.275

5.3.2.3 Pruebas térmicas para obtener deformaciones en compuestos cly
c2

Los materiales compuestos ¢l y c2 se colocaron dentro de la camara térmica (ver
Figura 5.7). Posteriormente, se hicieron las conexiones correspondientes al puente
P3-Strain. La prueba se llevd a cabo aumentando la temperatura 5°C cada 20
minutos y el rango de temperatura fue de 23.4 a 63.2°C. También se conecto al
puente la probeta de aluminio 2024-T3. Las deformaciones medidas se muestran
en la Tabla 5.4. El tiempo que se muestra en la tabla es el tiempo en que

permanecio sin variacion la deformacion medida.

Figura 5.7. Probetas dentro de la camara y conectadas al P3-Strain
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Tabla 5.4. Datos experimentales obtenidos de la prueba de los compuestos

COMPUESTO | COMPUESTO |ALUMINIO
AJUSTE | TEMP | 0 AL Al-AL-Al 2024-T3 | T/EMPO
°C "C | Ere1 ME|Eyer HE | el pe|E)ep pE| €D pE Min
234 0 0 0 0 0
25 26.2 10 12 7 7 12 11
30 34.3 80 81 54 55 113 12
35 36.3 102 101 64 62 132 10
40 44.2 165 164 101 99 214 12
45 49 213 211 131 126 256 11
50 53 252 250 145 141 296 11
55 56.2 286 283 160 156 10
60 63.2 359 354 189 184 13
65 66.4 395 392 215 211 12

Aqui &9.1 Y €)1 son las deformaciones homogéneas medidas en las fronteras del
compuesto cl, &2, Y €, son las deformaciones del compuesto c2 y €2 es la

deformacion del especimen aluminio 2024-T3. La unidad de medida son

microdeformaciones (&) y pe = 107 °¢.
5.3.2.4 Correccion de las deformaciones medidas en los compuestos

Debido a que los cambios de temperatura modifican la resistencia de los
extensémetros, los valores de las deformaciones se modifican [73], por lo tanto, es

necesario corregir las deformaciones medidas en las fronteras de los compuestos.
Para realizar las correcciones se deben aplicar los pasos siguientes:

Paso 1. La temperatura y las deformaciones medidas deben ser expresadas en

incrementos.

Para obtener los incrementos se toman como referencia la temperatura de 23.4°C
y las deformaciones correspondientes &, = &), = €0, = &), = &2 = 0. Los AT y

Ae resultantes se muestran en la Tabla 5.5. En la Figura 5.9 se muestran las
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relaciones del cambio de temperatura contra el cambio de las deformaciones en

los compuestos y en el material de referencia.

Las variables mostradas en la Tabla 5.5 se interpretan de la manera siguiente:

Aeder, A )y, Ay Y Ag)., son los incrementos de las deformaciones térmicas de

los compuestos cl y c2, y Al representan los incrementos en el especimen de

aluminio 2024-T3, que es usado como referencia. El simbolo ue = 10~ %e.

Tabla 5.5. Incrementos de temperatura y deformaciones

COMPUESTO MATERIAL
TEMP. AL-AI-AL Al-AL-Al AL 2024-T3
AT | Aehyy | Aepey | Aep, | Agyey Ae?
°C ue Uue ue Ue Ue
2.8 11 12 7 7 12
10.9 80 81 54 53 113
12.9 100 100 65 64 132
20.8 165 164 110 109 214
25.6 213 211 131 129 256
29.6 253 251 145 142 296
32.8 290 287 160 157
39.8 359 356 189 186
43.0 395 392 203 198

& TEMP-DEFX1 COMPUESTO AL-AI-AL A TEMP-DEFX2 COMPUESTO Al-AL-Al
* TEMP-DEX MATERIAL AL 2024-T3
450
400 *
z 3
u:,:_ 350
5 300 e
Q 250 X 4
< X *
= 200
Q 150 - * —.
8 100 Xg
L 3
50
0 3
0 10 20 30 40 50
TEMPERATURA AT °C

Figura 5.9. Relacion AT-deformaciones en x, compuestos cl1, c2 y AL 2024-T3
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De acuerdo a la figura anterior, DEFX1 es la deformacion Ac?.; en el compuesto
cl, DEFX2 es la deformacién As2., en el compuesto c2 y DEX es la deformacion
A&l del aluminio AL 2024-T3. La grafica correspondiente a las deformaciones en el

eje y (o transversales), se observa en el Anexo D.

Paso 2: Se determinan los CET promedio de cada compuesto en estudio, cuyos
simbolos son, agp.; correspondiente al compuesto cl, y agp., al compuesto c2.

Estos CET son determinados mediante la ecuacion siguiente [71].

€T/0(G/S)—€T/0(G/R)
- (5.1)

a5=aR+

Aqui, as es llamada CET del material de prueba, ap es el CET del material de

referencia, er,o6/s) Y €rj0(6/r) SON las deformaciones térmicas medidas en los

materiales de prueba y referencia, respectivamente, AT es cambio de temperatura.

Sobre la base a la expresion (5.1), se generan las ecuaciones para obtener los

CET promedio de los compuestos cl y c2, bajo las siguientes consideraciones:

a) Aspxc1 = As, QAz02473 = AR, Agdey = Er/0(6/s) Y Aey = €T/0(G/R)"
b) Uspyc1 = As,  A024T73 = AR, A€3c1 =E€r/06/5) Y Aey = €T/0(G/R)-
C) Aspxcz = As, QAzp24T3 = AR, Ag}?cz =E€rjo@/s) Y Ae? = €T/0(G/R)-
d) Uspyc2 = As, A02413 = AR, Af;?cz =E€rj0(/s) Y Agy = €T/0(G/R)-

La deformaciones longitudinales A<l y las transversales Asg en el material de
referencia aluminio 2024-T3 son similares (A& = Ae), por lo que las ecuaciones

resultantes relacionadas con las cuatro consideraciones son:

_ Al —AEl
1) Qspxc1 = Q202413 T AT (5.2)

Ad ,—Ael

— ycl X

2) Aspyc1 = Az02413 T —
AT,y
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A‘Ech _AEJ%

3) Aspxc2z = X202413 T AT
c2

0 0
Agyp—Aex

4) Aspycz = Q202413 + AT,

AQui, aspxc1 Y @spyc1 SON los respectivos CET promedio longitudinales vy
transversales del compuesto Cl, agspxc2 Y @spycz SON los CET del compuesto c2 y
Q502473 €S €l CET de especimen aluminio 2024-T3, utilizado como referencia,
ademas, Ae;, Y Ay, son los incrementos de las deformaciones en el compuesto
cl, Ay, y Agy., son los incrementos en el compuesto c2, Ae? es el incremento de

la deformacién en el material de referencia y las AT son los cambios de

temperatura inducidos en los compuestos.

Cabe mencionar que con los datos de la Tabla 5.5, el CET del aluminio 2024-T3,
cuyo valor es a,g,473 = 23.4 “E/OC, y mediante las ecuaciones (5.2), se calculan los

CET promedio de los compuestos cl y c2 que se registran en la Tabla 5.6.

Tabla 5.6. CET promedio de los compuestos cl y c2

LONGITUDINALES CET PROM TRANSVERSALES CET PROM
cl c2 2024713 cl c2 cl c2 cl c2

AT Aé‘gcl Asgcz Aggp | Xspxct | Xspxcz Afgcl As,‘)cz Aspyc1 | Aspycz
°C Lie pe ue | Yloc | Bolor | me e loe | *¥/oc
2.8 11 7 12| 23.04| 21.61 12 7 23.4 21.61
10.9 80 54 113 | 20.37| 17.99 81 53 20.464 17.90
12.9 100 65 132 20.92| 18.21 100 64 20.929 18.13
20.8 165 110 214 | 21.04| 18.40 164 109 20.996 18.35
25.6 213 131 256 | 21.72| 18.52 211 129 21.642 18.44
29.6 253 145 296 | 21.95| 18.30 251 142 21.890 18.20
SUMA 129.05 | 113.02 129.302 | 112.63

CET PROMEDIO 21.51| 18.84 21.55 18.77

De acuerdo con la Tabla 5.6 los CET promedio son, para el compuesto cl vy el

compuesto c2, los siguientes:
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Aspe1 = w = 21'53#8/°C QAspc2 = aSPXZI;raSPy—CZ = 18.805“8/0C

Paso 3: Se determinan los CET esperados. Estos son calculados por medio de la
expresion (5.3), utilizando los CET experimentales de la Tabla 5.3 y las fracciones
volumétricas de las capas de cada compuesto. Los CET obtenidos son

comparados con los CET promedio obtenidos en el Paso 2.

Aespc1 = NaLc1¥ar + Narc1®ar (5.3)

QAespez = NaLc2®ar + Naic2®ar

De acuerdo con las expresiones (5.3), despe1 Y Aespcz SON los CET esperados de

los compuestos ¢l y €2, Naic1 Y Narer SON las respectivas fracciones volumétricas
del aluminio (AL) y del acero inoxidable (Al) del compuesto cl1, respectivamente, y

Narcz Y Naicz2, 1as fracciones volumétricas relcionadas con los compuestos ¢l y c2.

Considerando que para el compuesto cl, N = 2/3, Najer = 1/3 y para el c2,
NaLez = 1/3, Najez = 2/3, y que para ambos compuestos los CET experimentales

son ay;, = 24.2%%/6, y ay = 17.6 %/, los CET esperados son:

1) Para el compuesto cl1 (AL-Al-AL) el CET esperado a,gpc; €S:

€
aespcl =22 K /oC

2) Para el compuesto c2 (Al-AL-Al) el CET esperado a,p,, €s:

€
Hesper = 19.84/o
Paso 4: Comparar los CET promedio y los CET esperados.

Al comparar los CET promedio contra los esperados (ver Tabla 5.7), se observa
que las desviaciones son menores al 10%, lo que indica que los CET promedio

determinados son adecuados para el calculo de las deformaciones corregidas.

68



Nota: para efectos de validar un resultado los rangos aceptables son aquellos los
gue comparados con valores conocidos y aceptados, son menores o iguales al
10% [2].

Tabla 5.7 Cuadro comparativo de los CET promedio y CET esperados

CET PROMEDIO CET ESPERADO DIFERENCIA
Material sp Aesp %
Compuesto cl 21.53 HS/OC 22 HE/OC 1.09
Compuesto c2 18.81 ‘ug/oC 19.8 HE/OC 5.26

Paso 5: Una vez validados los CET promedio calculados en el Paso 2, se procede

al calculo de las deformaciones corregidas mediante las siguientes expresiones:

1) €cxc1 = Aspxc1 * AT (5.4)
2) Ecxcz = Aspxcz * AT
3) Ecyc1 = QAspyc1 ¥ AT
4) Ecycz = Aspycy * AT

Aqui, para el compuesto Cl, ecxc1 Y €cyer SON las respectivas deformaciones
térmicas corregidas, aspyc1 Y spyc1 SON los CET promedio longitudinales (x) y
transversales (y). Para el compuesto C2, &cxcas€cycz Y Xspxczs Aspycz, SON las

respectivas deformaciones térmicas corregidas y CET promedio longitudinales y

transversales en el compuesto c2.

Con los datos de cambio de temperatura (considerando que AT, = AT, = AT), los
CET promedio descritos en la Tabla 5.6, y los cambios de temperatura, se
determinan las deformaciones corregidas las cuales se muestran en la Tabla 5.8.
Ademas, en la Figura 5.10 se observa la relacion entre el cambio de temperatura
y la deformacion corregida en direccion x, de los compuestos cl y c2. La gréafica

respecto a los componentes en y, se observa en el Anexo D.
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Tabla 5.8. Deformacidn corregida de los compuestos c1y c2

MATERIAL COMPUESTO C1 (AL-AI-AL) MATERIAL COMPUESTO C2 (Al-AL-Al)

DEFORMACION DEFORMACION
CET PROMEDIO CORREGIDA CET PROMEDIO CORREGIDA
AT | Qspxct Aspyc1 sgycl Sl(f)ycl Aspxc1 Aspyc2 E0xc2 Egycz
£ £ £ £
oc | #¥or | *¥/or e e loe | ¥/ e e

2.8| 21.51 21.55 60.23 60.34 18.84 18.77 52.75 52.56
10.9| 21.51 | 21.55 | 234,46 | 234.90 | 18.84 | 18.77 | 20535 | 204.59
12.9| 2151 | 2155 | 277.48 | 278.00 | 18.84 | 18.77 | 243.04 | 242.13
20.8| 21.51 | 21.55 | 447.41 | 44824 | 18.84 | 18.77 | 391.87 | 390.42
25.6| 21.51 | 21.55 | 550.66 | 551.68 | 18.84 | 18.77 | 482.30 | 480.51
29.6| 2151 | 21.55 | 636.70 | 637.88 | 18.84 | 1877 | 557.66 | 555.59

@ TEMP-DEF CORREGIDA DCXC1 AL-Al-AL B TEMP-DEF CORREGIDA DCXC2 Al-AL-Al

700

600

ne

500

e

400

300
g &

200

DEFORMACION CORREGIDA ue

100

0
0 5 10 15 20 25 30 35

TEMPERATURA AT °C

Figura 5.10. Relacion entre cambio de temperatura y deformaciones corregidas en x, compuestos

clyc2

5.4 Resultados de las pruebas experimentales en los compuestos cly c2

En esta seccion se realizan los célculos necesarios para determinar:

1. Los Coeficientes de Expansion Térmica (CET) de las capas de aluminio y

de acero inoxidable que integran los compuestos c1 y ¢2 usando el método
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inverso. Se usaran las ecuaciones particulares de la seccion 4.3, para

poder validar el modelo matematico propuesto en esta tesis.

2. Una vez validado el modelo, se aplican las ecuaciones (4.17 y 4.18),
desarrolladas en el capitulo 4, para obtener los esfuerzos térmicos

interlaminares y globales en las capas de los compuestos cly c2.

5.4.1 Calculo de los CET a,; Yy a4 de las capas por método inverso

En esta seccién se calculan mediante las ecuaciones particulares de la seccion
4.3.3, los CET de las capas de aluminio y de acero inoxidable que integran los
compuestos cl y c2, los cuales se usan para validar el modelo propuesto en el

capitulo 3.

Para determinar los CET, se utilizaron las deformaciones corregidas mostradas en
la Tabla 5.8, los datos experimentales descritos en la Tabla 5.3 y las fracciones
volumétricas de las capas que constituyen los compuestos. El proceso que se

llevo a cabo fue el siguiente:

1. Con las ecuaciones obtenidas en 4.3.3, relacionadas con los esfuerzos
térmicos en la direccion x, se calcularon los CET de las capas de aluminio

(aysy) y de acero inoxidable (ay;).

2. Las ecuaciones obtenidas en 4.3.3 relacionadas con los esfuerzos térmicos
en la direccion y, fueron usadas para calcular los CET de las capas de

aluminio (a,;) y de acero inoxidable (a,;).

1) Calculo de los CET ay; Y a4 de las capas con esfuerzos en direccion

X

Para el calculo de los CET (a,;, Yy a,;) Y tomando como base los esfuerzos en

direccion x, fueron utilizadas las expresiones siguientes:
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1) ay = 1-vgr {D + [C . EAL“ALATCZ] TIAch} (5.5)

Ea[ATc2 1-vaL NAlc2

— 1 A (MaLca C (NALc2 B D
2) ay =% - + -
AL (MALc1 "Ach) ATc1 \Na1cq ATc2 \Najc2 ATcl  ATc2

1-var\narc1 MNaicz

_ 1 D (Maic2 B (Maic1 C A

3) axy =% - + -

Al (MAlc2 77Azc1) ATc2 \NaLc2 ATc1 \narc1 ATc2  ATc1
1-var\NALc2 TMALc1

Los modulos A, B, C, y D, son determinados utilizando las deformaciones
corregidas de la siguiente forma:

E

1) A= 1_::L2 (€Qcer + VALS(C)ycl) (5.6)
2) B= 1_]5;;12 (€Qcer + VAlggycl)
3) C= % (ggxcz + VAngyCZ)
4) D = % (€lxez + VAIEgyCZ)

Los datos experimentales utilizados para el calculo son los siguientes:

a) Modulos de elasticidad: E4;, = 70.1 GPa, E,; = 202.4 GPa,

b) Relaciones de Poisson: v,;, = 0.337, v, = 0.275

c) Fracciones volumétricas: 1ny;c. = 2/3,71A1c1 = 1/3,77Ach = 1/3;77A162 = 2/3

Con las ecuaciones (5.5) y (5.6) y los datos experimentales descritos
anteriormente, se calculan los CET de las capas de aluminio y de acero inoxidable
en funcion de los esfuerzos térmicos en la direccion del eje x. Los resultados se
muestran en la Tabla 5.9.
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Tabla 5.9. CET de las capas de aluminio y acero inoxidable, con esfuerzos en x, Método Inverso

AT1 | AT2 AL-AI-AL Al-AL-Al MODULOS CET CET CET
AL Qal QA
°C °C Exip Evip Ex2p €v2p A B c D pel"C pel"C pel”C
2.8| 2.8]0.000065 | 0.000065| 0.000061 |0.000061| 6786082 | 18254726 | 6365369.85 | 17123000.94 | 25.94 | 21.029 | 21.029
10.9 | 10.9 | 0.000222 | 0.000222 | 0.0001961 | 0.000196 | 23355817 | 62827720 | 20621189.9 | 55471506.34 | 25.31 | 16.796 | 16.796
12.9(12.9| 0.00027 0.00027 | 0.0002349 | 0.000235 | 28383323 | 76351835 | 24702094.6 | 66449239.93 | 26.55| 16.825| 16.825
20.8 | 20.8 | 0.000438 | 0.000438 | 0.0003827 | 0.000383 | 46038495 | 123844679 | 40253707 | 108283458.7 | 26.53 | 17.062 | 17.062
SUMA 104.3| 71.71| 71.71
PROMEDIO 26.08 | 17.928 | 17.928

El célculo de los CET ay4;, y a,; correspondientes a los esfuerzos en direccion y, se

llevan a cabo usando las expresiones siguientes:

3) ay =

1-vyr

1) ay :(fA,)[é*‘(

1

AT¢o

2) ap = EaL (MALc2 MALci

1-var\Nalc2

1

NAlc1

Eal (Nalc2

NAlc1

1-va1\NALc2 MALct

nAch) _
NAlc2

UAIcz) _
NALc2

AT

G EAL“AL) (UAch)]
1=vaL / \Nalc2

e
2

E (77AL01
NAlc1

F (77A101
AT,

NALc1

H
)+

G
)+

)
AT¢q

)
ATeq

Los médulos E, F, G, y H, son determinados de la siguiente forma

Con las ecuaciones (5.7) y (5.8) y los datos experimentales descritos en la seccion

anterior, se calculan los CET de las capas de aluminio y de acero inoxidable en

1) E=
2) F =
3) G =

4) H=

l—VALZ

l—VALZ

1-v

EzL

Eap

EaL

E

0 0
(SCycl + VALSCxc1)
0 0
1-v 472 (‘SCyccl + VAISCxcl)

(S((J)ycz + VAngXCZ)

Al 0 0
" (5Cyc2 + VAISCxcz)

73

2) Célculo delos CET ay; Y a4 de las capas, con esfuerzos eny

(5.7)

(5.8)




funcién de los esfuerzos térmicos en la direccion del eje y. Los resultados se

muestran en la Tabla 5.10.

Tabla 5.10. CET de las capas de aluminio y acero inoxidable, con esfuerzos en y, Método Inverso

AT1 | AT2 AL-AI-AL Al-AL-Al MODULOS CET CET CET
QAL Qi Qi
°Cc | °C &1 £ Ex Ev2 E F G H pel’C | pe/°C | pel°C
2.8| 2.8]0.000064 | 0.000064 | 0.000061 | 0.000061 | 6786082 18254726 | 6365369.9 | 17123000.9 | 25.94|21.029 | 21.029
10.9 | 10.9 | 0.000222 | 0.000222 | 0.0001961 | 0.000196 | 23355817 62827720 | 20621189.9 | 55471506.3 | 25.31 | 16.796 | 16.796
12.9112.9| 0.00027 | 0.00027 | 0.0002349 | 0.000235 | 28383323 76351835 | 24702094.6 | 66449239.9 | 26.55 | 16.825| 16.825
20.8 | 20.8 | 0.000438 | 0.000438 | 0.0003827 | 0.000383 | 46038495 | 123844679 40253707 | 108283458.7 | 26.53 | 17.062 | 17.062
SUMA 104.3| 71.71| 71.71
PROMEDIO 26.08 | 17.928 | 17.928
5.4.1.1 Resultados finales de los CET a4, y ay; promedio de las capas

Los valores finales de los CET promedio descritos en las Tablas 5.9, y 5.10, se

observan en la Tabla 5.11.

Tabla 5.11. CET resultantes para las capas de aluminio y acero inoxidable Método Inverso

CET PROMEDIO
TABLA | CET capas de aluminio y acero inoxidable Método Inverso | a,, (“) | Yar (%10
5.9 Considerando esfuerzos en x 26.08 17.928
5.10 Considerando esfuerzos en y 26.08 17.928
Suma 52.19 35.856
CET finales 26.08 17.928
5.4.1.2 Analisis de los Coeficientes de Expansion Térmica resultantes

Para estar en condiciones de validar el modelo mateméatico utilizado en este
trabajo de tesis, en la Tabla 5.12 se establece una comparacion entre los CET

obtenidos por el Método Inverso, los experimentales de la Tabla 5.3 y los de la

base de datos MatWeb [74].
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Tabla 5.12. Comparativo Método Inverso respecto datos experimentales y la base de datos

MatWeb
METODO DIFERENCIA POCENTAJE %
CET M. I. Exp. MW Exp. MW Exp. MW
Qg (M2, 26.08 24.2 23.4 1.88 2.68 7.76 11.45
Qar () 17.928 17.6 17.3 0.328 0.628 1.86 3.63

Los resultados anteriores demuestran que el modelo propuesto para determinar
los esfuerzos térmicos interlaminares y globales es valido y adecuado, dado que,
con respecto a los CET experimentales el porcentaje de diferencia es menor del
10% [2].

5.4.2 Célculo de esfuerzos térmicos interlaminares y globales

Debido a que el modelo propuesto en esta tesis ha sido validado en la seccion
anterior y que es adecuado para el analisis de esfuerzos térmicos, el modelo se
aplica para determinar los esfuerzos térmicos interlaminares y globales en los

compuestos en estudio, los cuales son:

a) Compuesto Laminado Metalico Simétrico c1 (AL-Al-AL)
b) Compuesto Laminado Metélico Simétrico c2 (Al-AL-Al)

El célculo de los esfuerzos térmicos globales e interlaminares en los compuestos
clyc2, se lleva a cabo utilizando las ecuaciones (4.17) y (4.18) del capitulo 4, que

SoN reescritas a continuacion:

1) OGxc1 = NaLc19xarct + Narc10xarct (5.9
2) Ogxc2 = Narc20xaLcz + Naic20xaic2
3) OGyc1 = NaLc1Oyarct + Narc10yaict
4) 0gyc2 = Narc20yarcz + Narc20yaic2

_ _Fa 0 0 EaLaarLATcy
1) oxarer = . (€Qver + VAL€Cyc1) . (5.10)
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_ _Ea 0 0 Ea1aaiATeq
2) OxAlc1 = 1—v a2 (ngcl + VAIgCycl) -

1-var
3) Oxacz = % (2 + VALSgycz) - EAioi?;ALTCZ
4) Oxarcz = 1_]5:‘212 (8gx02 + VAISgycz) o EAIltiI:/IjITCZ
5) OyaLct = % (E((])ycl + VAngxcl) - EAET?/:ALTH
6) Oyalc1 = % (E((])ycl + VAIggxcl) - EA;TI:;IjITa
7) GyALCZ = % (S(C)ycz + VALS(C)xCZ) - EAiiiiiTcz
8) Oyarc2 = % (lycz + Varelucz) = EAlloiflecz

Para efectos de probar la utilidad de los sistemas de ecuaciones (5.9) y (5.10), la
restriccion de que los esfuerzos globales longitudinales y transversales son cero,

no se considera.

Para determinar los esfuerzos térmicos con las ecuaciones (5.9) y (5.10) se van a
utilizar las constantes experimentales elasticas (modulo de elasticidad y relacién
de Poisson) y térmicas (Coeficiente de Expansioén Térmica) descritas en la Tabla
5.3, los cambios de temperatura y deformaciones corregidas registrados en la

Tabla 5.8, asi como las fracciones volumétricas descritas en la seccién 5.3.1.1.

Debido a que los compuestos mencionados soélo estan sometidos a cargas

térmicas, entonces los esfuerzos globales deben ser cero.

Primero se determinan los esfuerzos térmicos interlaminares globales en el

compuesto cl, y después Los esfuerzos térmicos en el compuesto c2.
5.4.2.1 Esfuerzos térmicos interlaminares y globales en compuesto cl

Los esfuerzos térmicos interlaminares oy4ic1, Oxarc1, Oyarc1t Y Oyarc1, @Sl como los
globales ogyc1 Y 06yc1, ue se producen en el compuesto cl, son obtenidos por

medio de las expresiones (5.10, 1, 2, 5, 6) y (5.9 1, 3), respectivamente, utilizando
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los datos experimentales de la Tabla 5.3, las fracciones volumétricas (nALC1 =
2/3,77,4161 = 1/3 ) los cambios de temperatura y de las deformaciones corregidas

de la Tabla 5.8. Los resultados se muestran en la Tabla 5.13. En la Figura 5.11 se
muestran las relaciones de los cambios de temperatura (AT) y los esfuerzos
térmicos interlaminares (0y41c1, Oxarc1) Y 0Olobales o, del compuesto cl. La
Figura que relaciona los cambios de temperatura con los esfuerzos interlaminares

(GyaLc1r Oyaic1) Y 9lobales ag,,.; del mismo compuesto, es similar, ver Anexo D.

Tabla 5.14. Esfuerzos térmicos Interlaminares y globales calculados para el compuesto c1

AT € OCxcl € 0Cycl OxALcl OyALc1 OxAlcl Oyaic1 OGxc1 OGyc1
°C Ue Ue MPa MPa MPa MPa MPa MPa
0 0 0 0 0 0 0 0 0

2.8 60.2 60.3| -0.797 | -0.791 | 3.060 | 3.076 | 0.489 | 0.498
10.9| 234.4| 2359| -3.066 | -2.988 | 11.992 | 12.231 | 1.953 | 2.085
129 2775| 278.0| -3.653 | -3.627 | 14.141 | 14.220 | 2.278 | 2.322
20.8| 4474 | 448.3| -5.893 | -5.846 | 22.795 | 22.938 | 3.670 | 3.749
25.6| 550.6| 551.7| -7.258 | -7.200 | 28.042 | 28.217 | 4.509 | 4.606
29.6| 636.6| 637.9| -8.394 | -8.326 | 32.416 | 32.623 | 5.209 | 5.324

@ CALCULO DE ESFUERZOS INTERLAMINARES Y GLOBALES COMPUESTO AL-AI-AL
B TEMP-ESF SXAL1
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Figura 5.11. Relacion entre la temperatura y los esfuerzos térmicos interlaminares 0,41 (SXAL1),
Oxaici (SXAIL) y globales gg,.; (SGX1)
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5.4.2.2 Esfuerzos térmicos interlaminares y globales en compuesto c2

armi ' i o , 0. , 0. o , asi
Los esfuerzos térmicos interlaminares oyapcz, Oxaicz, Oyarc2 yaic2, asi como los
globales oy, Y 06yc2, g€NErados en el compuesto c2, se calculan mediante las

expresiones (5.10, 3, 4, 7, 8) y (5.9, 2, 4), respectivamente, utilizando para este

proposito, los datos experimentales de la Tabla 5.3, las fracciones volumétricas
(UAch = 1/3,77A,C2 = 2/3 ) los cambios de temperatura y de las deformaciones

corregidas de la Tabla 5.8. Los resultados se muestran en la Tabla 5.15.

En las Figuras 5.12, se muestran las relaciones de los cambios de temperatura
(AT) y los esfuerzos térmicos interlaminares (o, aicz Y Oxarc2) Y globales og,., del
compuesto cl (AL-AI-AL). En el Anexo D estd la Figura D.7, que relaciona los

esfuerzos interlaminares (oy4.c2 Y 0ya1c2) Y 9lobales og,, con la temperatura.

Tabla 5.15. Esfuerzos térmicos Interlaminares y globales calculados compuesto c2

AT €% cxe2 € 0Cycz OxALc2 OyALc2 OxAlc2 Oyaic2 OGxc2 OGycc2
°C Ue Ue MPa MPa MPa MPa MPa MPa
0 0 0 0 0 0 0 0 0

2.8 52.7 52.6| -1.595 | -1.600 | 0.950 | 0.934 | 0.102 | 0.090
10.9| 205.3| 204.6| -6.202 | -6.239 | 3.722 | 3.610 | 0.414 | 0.327
12.9| 243.0| 242.2| -7.336 | -7.378 | 4.415 | 4.288 | 0.498 | 0.399
20.8| 391.8| 390.4|-11.833|-11.906| 7.108 | 6.885 | 0.794 | 0.622
25.6| 482.2| 480.5|-14.564 |-14.653 | 8.745 | 8.475 | 0.975 | 0.766
29.6| 557.6| 555.6(-16.835|-16.940| 10.125 | 9.807 1.139 | 0.892
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Figura 5.12. Relacion entre la temperatura y los esfuerzos térmicos interlaminares g,4;, (SXAL2),
Oyaicz (SXAI2) y globales g, (SGX2)

5.4.3 Célculo de los CET y esfuerzos térmicos interlaminares mediante el

software Maple 13

Otra forma de validar y demostrar la eficacia del modelo propuesto en esta tesis,
es determinando en forma simultdnea, mediante un software, los CET (a,, Y @),
de las capas de los compuestos cl y c2, los esfuerzos térmicos interlaminares
OxaLct) Oyarct) Oxaict Y Oyarct, O€l compuesto €1, Y 0yarcz Oxarcz Y Oxaicz de€l
compuesto c2 [75]. El sofware utilizado en esta tesis es el Software Maple 13. Las
ecuaciones utilizadas para este fin, son las (5.9) y (5.10). Ademas, se utilizan
también los datos experimentales mostrados en la Tabla 5.3, los cambios de
temperaturas y deformaciones corregidas de la Tabla 5.8, y las fracciones
volumétricas utilizadas en la seccidén 5.3.2. El proceso de calculo se llevo a cabo

de la siguiente manera:

1) Primero se determinan a,; Y a,;, asi COMO 0ya1c1, Oxarci Y OxaLczr OxAlcz-
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2) Después se determinan ay, Y @y, asi COMO 0y 4101, Oyarct Y Oyarcz Oyaicz-

1) Calculo de los CET y esfuerzos térmicos interlaminares en x

Utilizando las ecuaciones (5.11 1, 2), y las ecuaciones (5.12 1, 2, 3, 4), en la
direccion x, se obtuvieron mediante Maple 13 (ver Anexo 3), los CET a,; de una
capa de aluminio y a4 de una capa de acero inoxidable, los esfuerzos
interlaminares g,4.01, Oxaic1 del compuesto cl, Y 0y41c2, Oxaic2 del compuesto c2,
ver Tabla 5.16.

Tabla 5.16 Esfuerzos térmicos interlaminares y CETs en direccion x, en compuestos cl y c2

AT ggxcl ggyﬂ ®aL ®ar Oxalc1 | Oxalc2 | OxALc1 | OxALc2
°C | pe | pe | "o | ¥/op | MPa | MPa | MPa | MPa

28| 60.2| 60.3| 27.15 17.23 3.34 1.23 -1.67 -2.47
10,9| 234.4| 234.4| 27.22 17.23 13.01 4.84 -6.55 -9.68
12.9| 2775 278 | 27.17 17.24 15.40 5.69 -7.70 -11.38
20.8| 447.4| 448.3| 27.17 17.24 24.84 9.18 -12.42 | -18.36
25.6| 550.6 | 551.7| 27.16 17.24 30.56 11.29 | -15.28 | -22.58
29.6| 636.6| 637.9| 27.16 17.24 35.30 13.04 | -17.65 | -26.09
SUMA 163.03 | 103.42
PROMEDIO 27.17 | 17.236

2) CET y esfuerzos térmicos interlaminares con esfuerzos eny

Se obtuvieron con Maple 13 (ver Anexo 4), los CET ay;, Y a4 de las capas, los
esfuerzos interlaminares oy4.¢1 Y 0y41c1 del compuesto cl1, asi Como gy 4102 Y Tyarcz
del compuesto c2. Fueron utilizadas para este propésito, las expresiones (5.11 3,
4), y las expresiones (5.12 5, 6, 7, 8) correspondientes a los esfuerzos térmicos en

direccién y. La informacién de los CET calculados se muestra en la Tabla 5.17.
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Tabla 5.17 Esfuerzos térmicos interlaminares y CET calculados en direccion y, compuestos ¢l y ¢c2

AT | ey | €yc1 | @aL @ar Oyaici | Oyaic2 | Oyarci | OyaLce
°C | pe | we | ¥fop | */or | MPa | MPa | MPa | MPa
2.8| 60.2| 60.3| 27.25 17.19 3.39 1.25 -1.69 -2.50
10,9 (234.4|234.4| 27.52 17.13 13.64 5.04 -6.82 10.07
12.9|277.5| 278| 27.30 17.18 15.72 5.81 -7.86 -11.61
20.8|447.41448.3| 27.32 17.17 25.41 9.38 -12.70 -18.76
25.6 |550.6 |551.7| 27.31 17.17 31.24 | 11.54 | -15.62 -23.08
29.6 |636.6 |637.9| 27.31 17.17 36.11 | 13.34 | -18.06 -26.67
SUMA 164.01 | 103.01
PROMEDIO 27.33 17.17

5.4.3.1 Comparacién de los CET de Maple 13, con los CET experimentales

Los promedios de los CET del aluminio y del acero inoxidable mostrados en las
Tablas 5.16 y 5.17, se concentran en la Tabla 5.18:

Tabla 5.18. CET promedio por Maple 13

TABLA an loe | an ¥/
5.16 27.17 17.24
5.17 27.33 17.17

SUMA 54.50 34.38
PROMEDIO 27.25 17.19

Estos CET obtenidos por Maple 13 son comparados con los CET experimentales

de la Tabla 5.3, las diferencias se observan en la Tabla 5.19.

Tabla 5.19. Comparacion CET Maple 13, respecto CET experimentales y de MatWeb

METODO DIFERENCIA | POCENTAJE %
CET Maple 13 Exp. Exp. Exp.
ar (%) 27.25 24.2 3,05 11.19
Qi (%) 17.19 17.6 -0.41 -2.38
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Como se observa en la Tabla 5.19, las diferencias en porcentaje para el aluminio
es un poco mayor del 10%, mientras que para el acero inoxidables es menor que
10%.

5.4.4 Calculo de esfuerzos térmicos globales por software Maple 13

Los esfuerzos térmicos globales en los compuestos ¢l y c2, se determinan con la
ecuacion (5.9), y tomando en cuenta los datos mostrados en las Tablas 5.16 y
5.17, relacionados con el cambio de temperatura y los esfuerzos térmicos
interlaminares obtenidos mediante Maple 13. Lo anterior es con la finalidad de
mostrar que las ecuaciones resultantes de la aplicaciéon del modelo son adecuadas
en el célculo de esfuerzos térmicos globales. EI proceso se lleva a cabo de la

forma siguiente:

1) Se determinan los esfuerzos térmicos globales en el compuesto c1.

2) Se determinan los esfuerzos térmicos globales en el compuesto c2.

1) Calculo por Maple 13 de esfuerzos térmicos globales en compuesto cl

Para determinar en el compuesto cl los esfuerzos térmicos globales se utilizan las

expresiones (5.9, 1, 2), que se rescriben a continuacion:

1) 0Gxc1 = NaLc1Oxarc1 + Narc10xaict (5.11)

2) O6yc1 = Narc1Oyarer + Narc10yaict

Los esfuerzos térmicos globales del compuesto c1 se muestran en la Tabla 5.20 y
en la Figura 5.13 se muestran la relacion cambios de temperatura (AT) contra
esfuerzos térmicos interlaminares (o,4;c1, 0xa1c1) Y globales ag,., del compuesto

cl (ver en Anexo D relacion contra esfuerzos térmicos globales en y).
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Tabla 5.20. Esfuerzos térmicos globales en el compuesto c1 (Maple 13)

AT OxALc1 OyaLc1 OxAlc1 Oyaic1 OGxc1 OGyc1
°C MPa MPa MPa MPa MPa MPa

2.8 -1.67 -1.69 3.34 3.39 0.000 0.003
10.9 -6.55 -6.82| 13.01 13.64 -0.030 0.000
12.9 -7.70 -7.86| 15.40 15.72 0.000 0.000
20.8| -1242| -12.70| 24.84 25.41 0.000 0.003
25.6| -15.28| -15.62| 30.56 31.24 0.000 0.000
29.6| -17.65| -18.06| 35.30 36.11 0.000 -0.003

@ MAPLE 13 TEMP-SXAL1 COMPUESTO AL-AI-AL
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Figura 5.13. Relacion entre la temperatura y los esfuerzos térmicos interlaminares o,4;,.1 (SXAL1),
Oyaic1 (SXAIL) y globales gg,.; (SGX1)

2) Calculo por Maple 13 de esfuerzos térmicos globales en compuesto c2

Para determinar en el compuesto c2 los esfuerzos térmicos globales, se utilizan

las expresiones 5.9, 3, 4, las cuales se reescriben a continuacion:

1) Ogxc2 = Navc20Oxarc2 + Narc20xarce (5.12)

2) OGyc2 = NaLc20yarc2 T Naic20yaic2
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En la Tabla 5.21, se muestran los esfuerzos térmicos globales calculados
relacionados con el compuesto c2 y en las Figura 5.14 se muestran las relaciones
AT — (Oxarc2, Oxaicz) Y AT — 0¢xc2- EN €l Anexo D, se muestra la Figura D.10b que

relaciona AT — (G arc2, Oyaicz) Y AT — Ogyca-

Tabla 5.21. Esfuerzos térmicos globales resultantes en el compuesto c2 (Maple 13)

AT OxALc2 OyaLc2 OxAlc2 Oyaic2 OGxc2 O0Gyc2
°C MPa MPa MPa MPa MPa MPa
2.8 -2.17 -2.50 1.23 1.25 0.097 0.000
10.9 -9.68 -10.07 4.84 5.04 0.000 0.003
129| -11.38 -11.61 5.69 5.81 0.000 0.003
20.8| -18.36 -18.76 9.18 9.38 0.000 0.000
25.6| -22.58 -23.08 11.29 11.54 0.000 0.000
29.6| -26.09 -26.67 13.04 13.34 -0.003 0.003

© MAPLE TEMP-SXAL2 COMPUESTO AI-AL-Al
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Figura 5.14. Relacion entre la temperatura y los esfuerzos térmicos interlaminares o,4;., (SXAL2),
Oynicz (SXAI2) y globales g, (SGX2)
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5.5 Analisis de resultados

Los resultados obtenidos en este trabajo son analizados a continuacion:

5.5.1 Respecto alos resultados para la validacion del modelo

1) Al comparar los CET ay; Y a4, de la Tabla 5.12 obtenidos por el método
inverso contra los CET experimentales, la diferencia no excede del 10%,
mientras que, con respecto al CET de MatWeb, el CET a,, método
inverso es 1.45% mayor del 10%, pero con respecto a los CET ay; la

diferencia es menor del 10%.

2) Los CET obtenidos con el software Maple 13, al compararlos contra los
CET experimentales, se encontré que en el aluminio es un poco mayor
del 10%, mientras que el del acero inoxidable la desviacion es mucho

menor del 10%.

Esto demuestra que el modelo matematico propuesto para determinar los
esfuerzos térmicos globales e interlaminares, ademas de que es un modelo

sencillo, es adecuado, aporta resultados confiables y es facil de utilizar.

5.5.2 Respecto ala aplicacién del modelo en el calculo de esfuerzos térmicos

Al aplicar el modelo representado por las ecuaciones particulares 5.9 y 5.10, se

encontré que:

1) Los esfuerzos globales maximos obtenidos fueron: 1) oy = 5.324 MPa en
el compuesto cl y 2) para el compuesto c2, el maximo esfuerzo fue
Ocxc2 = 1.139 Mpa. Como se puede observar sus valores son pequefos
sobre todo en el compuesto c2. La diferencia respecto a cero que se
presenta, es porque, para el célculo de esfuerzos térmicos interlaminares y
globales, se utilizaron los CET experimentales y no los CET obtenidos por

el método inverso.
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2)

3)

4)

Los esfuerzos térmicos globales maximos obtenidos por medio de los datos
del software Maple 13 son: 1) para el compuesto Cl, gy = 061 =
0.003 MPa y 2) para el compuesto c2 fue g;y, = 0.097 MPa. Como se
puede notar los valores casi son cero, esto es porque con Maple 13 en el
calculo de los esfuerzos térmicos interlaminares, estan involucrados los
CET de las capas de aluminio y acero inoxidable que resultaron del mismo
Maple 13. Aqui se cumple la condicion de que los esfuerzos térmicos

globales en compuestos sometidos a cargas térmicas uniformes, son cero.

En la Tabla 5.4 se pueden observar algunas diferencias que se presentan
en las mediciones entre las deformaciones longitudinales y trasversales las
cuales son consecuencia de que hay ligeras variaciones en la resistencia

de los extensémetros, aungque pertenezcan al mismo lote.

Los esfuerzos térmicos interlaminares maximos calculados utilizando los
datos experimentales de las constantes elasticas y de los CET del aluminio

y acero inoxidable Tabla 5.5, fueron:

e En el compuesto cl el esfuerzo térmico interlaminar maximo fue de
OxaLc1 = —8.394 MPa en la capa de aluminio. Este dato representa en

promedio el 25.7 % de los del acero inoxidable cuyo valor es g, =

32.633 MPa. En este compuesto las capas de aluminio estan a

compresion mientras que la del acero inoxidable estan a tension.

e En el compuesto c2 los esfuerzos térmicos interlaminares fueron,
Oyarcz = —16.940 MPa para la capa de aluminio y son 67.3% mayores
que el acero inoxidable el cual fue de og,4,., = 10.125 MPa. En este
compuesto también la capa de aluminio esta a compresion mientras que

las capas de acero inoxidable estan a tension.

5) Los esfuerzos térmicos interlaminares maximos calculados por Maple 13

fueron:
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e Para el compuesto cl en las capas de aluminio el esfuerzo térmico
interlaminar maximo es g,4,.4 = —18.06 MPa y en la de acero inoxidable

es de ogy41 = 36.11 MPa. Los esfuerzos en el aluminio representan el

50% de los esfuerzos en el acero inoxidable.

e Para el compuesto c2 los esfuerzos fueron oy,,,, = —26.67 MPa, y
Oyarz = —13.34 MPa. Los esfuerzos en el aluminio fueron el doble de los

de acero inoxidable.

e Comparando los esfuerzos térmicos interlaminares maximos obtenidos
con las constantes experimentales (método directo) y con Maple 13, (ver
Tabla 5.22), se observa que en las capas de aluminio en los dos
compuestos, los valores obtenidos por Maple 13 son mayores un 53% y
un 35%, mientras que en las capas de acero inoxidable en ambos

compuestos tienen valores aproximados.

Tabla 5.22. Comparativo esfuerzos térmicos interlaminares método directo — Maple 13

Esfuerzos térmicos interlaminares

Compuesto cl (AL-Al-AL) c2 (Al-AL-Al)

Método AL Al AL Al
Directo MPa -8.394 | 37.623 -16.94 10.125
Maple 13 MPa -18.06| 36.11 -26.07 13.34
Diferencia -9.666 | -1.513 -9.13 3.215
% respecto Maple 13 53.52 -4.19 35.02 24.10

5.5.3 Respecto a las figuras

Las relaciones cambio de temperatura — deformacién mostradas en la Figura 5.9 y
las relaciones cambio de temperatura — esfuerzos térmicos interlaminares y
cambio de temperatura — esfuerzos térmicos globales mostradas en las Figuras

5.19 a la 5.24, muestran un comportamiento lineal.
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CAPITULO VI

Conclusiones y recomendaciones

Se presentan en este capitulo las conclusiones y recomendaciones relacionadas

con el tema de tesis.

6.1 Conclusiones

A través del presente trabajo de tesis fueron alcanzados los objetivos siguientes:

1)

2)

3)

4)

5)

Fue desarrollado y validado experimentalmente un modelo analitico
lineal simple con el cual se pueden analizar y determinar los esfuerzos
térmicos en materiales compuestos laminados simétricos. Se utilizaron
la teoria de elasticidad, la teoria clasica de ldminas y esfuerzos térmicos,
asi como con el principio de superposicién para el desarrollo del modelo,
por lo que es posible concluir que el objetivo principal de este trabajo de

tesis fue alcanzado en forma satisfactoria.

Se determinaron en forma experimental los esfuerzos térmicos locales o
interlaminares y los coeficientes de expansion térmica de los materiales
compuestos en estudio, usando la técnica de extensometria eléctrica de

resistencia variable (strain gage).

Fueron analizados y evaluados los esfuerzos térmicos en el plano, tanto
a nivel global (promedio) como local (interlaminares) en las capas
constituyentes isotrépicas relacionados con los materiales compuestos

en estudio.

Se desarroll6 y probé un procedimiento para validar en forma

experimental el modelo matematico generado en esta tesis.

Fueron calculados los Coeficientes de Expansion Térmica relacionados
con los materiales que conforman el compuesto estudiado, usando

Extensometria Eléctrica.
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6) Se midieron las deformaciones térmicas en las capas de los materiales

compuestos analizados usando Extensometria Eléctrica.

Las conclusiones derivadas de este trabajo de tesis se resumen en los siguientes

puntos:

1)

2)

3)

4)

5)

Con la premisa de que el problema de este proyecto es lineal, aplicando el
principio de superposicion se pudo desarrollar el modelo mateméatico motivo
de estudio, por lo que la hip6tesis considerada contribuy6 a la busqueda de

la solucién del problema.

Los esfuerzos térmicos interlaminares y globales obtenidos con el modelo
matematico son confiables puesto que dicho modelo fue previamente
validado usando el método inverso propuesto en [2]. Los CET de las capas
de los compuestos cl y c2 fueron calculados con dicho método y se
compararon éstos contra los CET obtenidos experimentalmente, siendo la

diferencia porcentual menor del 10%.

El modelo mateméatico desarrollado en esta tesis ademas de ser un modelo
simple, es consistente y confiable y puede ser facilmente utilizado para
analisis de esfuerzos térmicos interlaminares y globales en materiales
compuestos laminados simétricos. Esta caracteristica de facil uso del
modelo lo diferencia de otros modelos descritos en el estado del arte.

Al considerar que el estado de deformaciones es homogéneo a través del
espesor del compuesto, fue posible aplicar la técnica de extensometria de
resistencia variable, lo que permitié evaluar experimentalmente el modelo
matematico, como lo mostraron los resultados, ver Tablas 5.11, 5.12, 5.13 y
5.14. Se ha demostrado la utilidad de dicha técnica en el andlisis y calculo
de los esfuerzos térmicos interlaminares y globales en materiales

compuestos laminados metalicos simétricos.

El modelo matematico propuesto, ver ecuaciones (3.10) y (3.11) también

puede ser utilizado para analizar esfuerzos térmicos en compuestos
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laminados simétricos isotropicos sometidos a cargas combinadas termo-
mecanicas, y para analizar esfuerzos térmicos en materiales compuestos
laminado simétricos ortotropicos. Las limitaciones del modelo son: si se
quiere analizar esfuerzos en compuestos no simétricos, el modelo local esta

incompleto, pues se involucra un problema de flexién.

6) El modelo desarrollado puede ser usado para la validaciéon de soluciones
numeéricas, pues es confiable y practico en el analisis y célculo de los
esfuerzos térmicos interlaminares y globales en materiales compuestos

laminados metalicos simétricos.

6.2 Recomendaciones

Posibles trabajos de investigacion derivados de esta de tesis son los siguientes:

1) Ampliar la aplicacion del modelo a materiales compuestos laminados
simétricos ortotropicos.

2) Utilizar el andlisis experimental de esfuerzos térmicos como herramienta
fundamental en la investigacién, desarrollo y aplicacion en materiales

compuestos.

3) Desarrollar un modelo que permita evaluar en forma experimental los
esfuerzos termo-mecanicos en compuestos laminados simétricos sometidos

a torsion
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APENDICE A

Conceptos tedricos

A.1l Antecedentes

se analizan en este apéndice conceptos importantes para este trabajo de tesis;
tales como: material compuesto, estado de esfuerzos, principio de superposicion,
propiedades globales y locales, la teoria clasica de laminas, teoria de esfuerzos
térmicos, la técnica de extensometria eléctrica de resistencia variable y su

aplicacién en materiales compuestos, etc.
A.2 Definicion de material compuesto

Un material compuesto es aquel que esta formado por dos o0 mas componentes en
una escala macroscopica, distinguibles fisicamente y separables mecanicamente,

y con propiedades superiores a las de sus constituyentes (sinergia) [2].

Estos materiales nacen de la necesidad de obtener materiales que combinen
propiedades de los ceramicos, los plasticos, los metales, etc. de manera tal, que
sea posible manipular las propiedades del material, variando aspectos como son:
la rigidez, la resistencia a la fatiga, la resistencia a la corrosion, la resistencia a la
abrasion, la reduccion de peso, la capacidad de trabajo a altas y bajas

temperaturas, etc.

Algunas de las aplicaciones de los materiales compuestos que se pueden

encontrar actualmente son:

1. En la industria naval: hélices, navios, submarinos, depositos de agua y

combustible, ductos de ventilacion, boyas, etc.

2. En la industria militar y aeroespacial: cohetes, hélices de aviones y helicopteros,

recipientes a presion, naves de desembarque, etc.

3. En la industria automotriz: partes de carroceria de automoviles, camiones y

omnibus, para-golpes, tableros de instrumentos, revestimientos internos, etc.

98



4. En la industria civil: perfiles estructurales, pisos, paneles y placas divisorias,

hormigon armado, hormigon con fibras, refuerzos estructurales, etc.

5. En la industria del deporte: cascos, esquis, raquetas de tenis, palos de golf mas

largos y esbeltos, piscinas, arcos y flechas, bicicletas, cafias de pesca, etc.

Los materiales compuestos pueden ser clasificados en tres grupos: los reforzados
con particulas, los reforzados con fibras (de vidrio, de carbono, kevlar, etc.), y los
estructurales (tipo sandwich). Dentro de los reforzados con fibra, estan los
compuestos laminados que de acuerdo con [6], son materiales sandwich
constituidos por capas delgadas y unidas por un medio. En la figura A.1 se
muestran las diversas configuraciones de fibras y en la A.2, cintas unidireccionales
de fibras de kevlar, carbono, y de vidrio, y en la figura A.3 se muestran

compuestos laminados.
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Figura A.1. Diversas configuraciones y empaquetamiento de fibras. Fuente: Acosta [2]
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A.3 Principio de Superposicion

El principio de superposicion permite descomponer un problema mecanico en dos

0 mas subproblemas, siempre y cuando las ecuaciones que definan su

comportamiento mecanico sean lineales [2].
A.4 Estado de esfuerzos en un punto

Son los esfuerzos actuando en todos los planos o los componentes de esfuerzos

en planos que coinciden. Por ejemplo los esfuerzos oy,0y, 0, Tyy,Txz Y Tyz

actuando con respecto al sistema x, y, z, (ecuaciones de transformacién de

esfuerzos)
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A.5 Andlisis de esfuerzos térmicos

En este trabajo el analisis de esfuerzos térmicos en materiales compuestos
implicard, tres niveles de esfuerzos; globales (por lamina), interlaminares (por

pliegue o capa) y puntuales. Ver figura A.1.

Figura A.1. Esfuerzos térmicos globales (por lamina) e interlaminares (por pliegue o capa)

Los esfuerzos térmicos globales son el resultado promedio de la integracion de
esfuerzos térmicos locales (longitudinales y transversales) de cada capa través de

todo el espesor del laminado compuesto.

A nivel local los esfuerzos térmicos interlaminares (normales y transversales
por pliegue o capa) son resultado de la integracién de esfuerzos térmicos a través

de la capa o pliegue.

Esfuerzos térmicos interlaminares puntuales son aquellos que se determinan
en cualquier punto del laminado compuesto, los cuales son funcion de los modelos

planteados en este trabajo.
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A.6 Propiedades térmicas y mecanicas globales y locales de un compuesto

laminado

El coeficiente de expansion térmica (CET), se puede clasificar en global y local,

estos son definidos de la forma siguiente.

Los CET globales (promedio o efectivas), son aquellos coeficientes que se
determinan a partir de los CET individuales de las capas que constituyen los
compuestos, estos CET, en el caso de un material homogéneo isotrépico, no

dependen de la direccién, pero si dependen del numero de capas.

Los CET locales, son los CET de cada una de las capas que constituyen el

compuesto

En un compuesto laminado las propiedades elasticas globales (promedio o
efectivas) se determinan a partir de las propiedades elasticas de cada una de las
capas, del numero de capas con la misma direccion, de las dimensiones, posicién

de los grupos de capas del laminado.

Las propiedades elasticas de las capas o locales, en el caso de un compuesto
isotrépico, dependen del tipo de material del que esta hecho la capa, en el caso de
un material ortotropico, dependen del conocimiento de las propiedades elasticas
de la matriz y de las fibras de refuerzo, también influyen otros factores como el
proceso de fabricacion, de la unidén entre capas, etc,. Dichos factores hacen que la
determinacidén experimental tanto de las propiedades elasticas globales como la
de las capas (locales) sea importante, sobre todo si éstas se requieren para llevar
a cabo analisis numéricos o experimentales del comportamiento mecanico de un

compuesto laminado y se quieren resultados mas precisos [2].
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A.7 Interface

La interface es una capa fisica que se forma entre las capas componentes de los
materiales compuestos, se considera que ésta se produce por la union en los
compuestos (por pegamento, fusion metélica o de resina, etc., defectos de
manufactura) o por la unién entre materiales con propiedades mecanicas

diferentes [2].

A.8 Extensometria eléctrica de resistencia variable

Es una de las técnicas mas usadas para el analisis experimental de esfuerzos en
materiales compuestos [2]. Buenos resultados en materiales compuestos pueden
ser obtenidos si se combina y aplica en forma eficiente, un modelo mecénico
representativo, y el uso del método cientifico como herramienta para el
entendimiento de los problemas mecanicos a resolver y como guia para la
obtencion de su solucion, v, la técnica de extensometria eléctrica que proporcione

la informacién util necesaria para la obtencion de resultados.

La seleccion del extensdmetro y del quipo a utilizar en las pruebas, el uso de
factores de compensacion debido a los errores, y el manejo de resultados

dependen directamente del tipo de problema a resolver.

A.9 La técnica de extensometria eléctrica en el analisis de esfuerzos en

materiales compuestos

Los extensémetros eléctricos de resistencia variable son sensores que miden
deformaciones promedio puntuales donde se instrumentan, por lo que la
informacion que puede obtenerse de ellos es real y pertenece Unicamente al punto
instrumentado. Con la informacién proporcionada por los extensometros sélo es
posible determinar los valores de deformaciones o de esfuerzos en otros puntos
de un elemento cuando se cuenta con un modelo matematico en el que se

considera que la distribucion de esfuerzos es homogénea y es lineal. No es
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posible conocer las deformaciones en otros puntos del elemento analizado cuando

no se cumple con todos los puntos anteriormente mencionados.

En este trabajo se presentan un modelo con los que es posible analizar
experimentalmente el comportamiento térmico interlaminar y global, utilizando la
técnica de extensometria eléctrica, en problemas carga térmica pura en materiales
compuestos laminados. En ellos se considera distribucion de esfuerzos

homogénea y lineal.

A.10 Teoria clasica de laminas

La teoria clasica de laminas es base para el desarrollo de este trabajo, lo
relacionado con los problemas de tension simple o de carga térmica pura, se
puede consultar en [64], y en los trabajos de tesis de maestria y doctorado [2] y
[63
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ANEXO B

Sistema de ecuaciones para la obtencion de los CET, para

validacién del modelo (Método Inverso)

B.1 Introduccién

Se lleva a cabo en este anexo un desarrollo matematico con el fin de obtener las
ecuaciones necesarias para la obtencion de los coeficientes de expansion térmica
(CET) de las capas que constituyen los compuestos c1 (AL-AI-AL) y c2 (Al-AL-Al)

utilizados en este trabajo de tesis.
B.1.1 Antecedentes

En este trabajo de tesis se propone un modelo matematico lineal simple para
llevar a cabo el analisis experimental de esfuerzos térmicos en materiales
compuestos laminados metélicos simétricos. EI modelo se aplicd y se generé un
sistema de ecuaciones particulares, relacionadas con un compuesto laminado y
con las capas que lo constituyen, para conocer si el modelo aporta resultados
correctos, es necesario comparar sus resultados, con los obtenidos por otros
modelos que determinen los mismos esfuerzos o en su defecto, también puede
ser validado por medio de un método computacional como el método del elemento
finito. Otra forma de validar el modelo es, utilizando un método inverso propuesto
en [2], para generar un sistema de ecuaciones que permitan determinar los
coeficientes de expansion térmica de las capas que constituyen los compuestos cl
y €2, esto es, a,; del aluminio (AL) y a4; del acero inoxidable (Al), considerando
gue estos se desconocen, una vez obtenidos se comparan con los CET obtenidos

en forma experimental y con los que aparecen en la base de datos MatWeb [73].

B.1.2 Definicion del problema
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Se requiere validar el modelo lineal simple que se propone en el capitulo 1V, para
llevar a cabo el andlisis experimental de esfuerzos térmicos globales e

interlaminares en materiales compuestos laminados metélicos simétricos.

B.1.3 Objetivos

Objetivo general: validar el modelo lineal simple propuesto en el capitulo 1V, para
poder llevar a cabo en forma confiable, el andlisis de esfuerzos térmicos en

compuestos laminados metalicos simétricos.

Objetivo especifico: utilizando el método inverso [2], encontrar un sistema de
ecuaciones basadas en el modelo propuesto, para determinar los coeficientes de
expansion térmica (CET) de las capas que constituyen el compuesto, que

permitiran dar validez al modelo.

B.1.4 Alcances

Para obtener las ecuaciones que permitan conocer los CET de las capas, se
construiran basados en el modelo, dos sistemas de ecuaciones relacionadas: una
con el compuesto laminado simétrico cl1, constituido de la forma siguiente, dos
capas de aluminio y una capa intermedia de acero inoxidable (AL-AI-AL), y, otro
compuesto laminado metalico simétrico c2, constituido por dos capas de acero
inoxidable y una capa intermedia de aluminio (Al-AL-Al). A partir de los dos
sistemas de ecuaciones se obtendran mediante el método inverso los conjuntos
de ecuaciones necesarios para determinar los CET (ay,, @4;) de las capas que

constituyen los compuestos.

B.1.5 Condiciones de frontera

1. Los esfuerzos térmicos globales longitudinales y transversales son cero.

2. Soélo existen cargas térmicas.

B.2 Sistemas de ecuaciones relacionadas con los compuestos cly c2
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En esta seccion son formulados, basados en el modelo propuesto, dos sistemas
de ecuaciones relacionados con los dos compuestos mencionados: uno para el
andlisis de los esfuerzos térmicos globales y el otro, para el andlisis de esfuerzos
térmicos interlaminares de las capas que constituyen los compuestos. Los

sistemas de ecuaciones formulados son los siguientes:
B.2.1 Sistema de ecuaciones para el analisis de esfuerzos globales

Para el analisis de esfuerzos térmicos globales el sistema de ecuaciones es:

1) 06xc1 = 0 = Narc10xarc1 t Narc10xarca (B.1)
2) 06xc2 = 0 = Narc20xarc2 + Narc20xaicz
3) O6yc1 = 0 = Narc10yarc1 + Narc19yarca

4) 0gyc2 = 0 = Narc20yarcz + Narc20yaicz

B.2.2 Sistema de ecuaciones para analisis de esfuerzos térmicos

interlaminares

El sistema de ecuaciones formuladas a partir del modelo, para el analisis de

esfuerzos térmicos interlaminares, es el siguiente:

1) oyarar = 1_E;:L2 (ggxcl + VALS(C)yﬂ) - EM‘:—;# (B.2)
2) Oxarer = %A;Z (S(c)xm + VA1€(c)yc1) - EAlloifijTCl

3) OxALc2 = % (S((J)xcz + VAngyCZ) - EAI;T?/ZALTCZ

4) OxAlc2 = %A;Iz (gngZ + VAIggyCZ) - EAIIUE:/IAAITCZ

5) OyaLct = % (ggycl + VAngxcl) - EAi(if,ZiTm

6) Oyarc1 = % (egycl + VAlggxcl) - EAI::?,TM

7) OyALc2 = % (ggycz + VALg((J)xCZ) - EAi(i?/;iTcz
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_ _Ea 0 0 E1aa1ATc;
8) Oyalc2 = T—v? (gCycz + VAIngCZ) -

1-var

donde ogxc1, Tgyc1s Y Ogxezr Ogycz, SON los esfuerzos globales promedio en X, y, de
los compuestos AL-AI-AL (cl), AI-AL-Al (C2), NWarc1,Naic1 SON las fracciones
volumétricas de las capas de aluminio y acero inoxidable en el compuesto cl, y
NaLcz Narcz 10 son del compuesto €2, oyarc1,Oyarct) Oxaicts Oyarc1, SON esfuerzos
interlaminares en direcciones X, y, de las capas de aluminio y acero inoxidable del
COMPUEstO C1, Oyarcz, Oyarczs Oxarczs Oyarcz: 10 son del compuesto €2, €21, €0ycrs
gcxc2 Y €0ycz SON las deformaciones corregidas longitudinales y transversales de
los compuestos ¢l y €2, Exp,Var, @ar, Y Eap Var, @4 SON las constantes elasticas
(médulo de elasticidad y relacion de Polisén) y coeficiente de expansion térmica
de las capas de aluminio, y acero inoxidable respectivamente y, AT.; y AT,, son

los cambios de temperatura en los compuestos cly c2.

B.3 Obtencidén de las ecuaciones para obtener los CET de las capas AL y Al,

usando el método inverso

Los sistemas de ecuaciones necesarios para obtener los Coeficientes de
Expansion Térmica (CET) de las capas que constituyen los materiales

compuestos, son generados a partir de las ecuaciones (B.1) y (B.2).

En el proceso inverso se consideran conocidos los esfuerzos térmicos
interlaminares, las constantes elasticas, las deformaciones corregidas, las
fracciones volumétricas y los cambios de temperaturas, y son considerados
desconocidos los coeficientes de expansion térmica de las capas de los

compuestos.

Las ecuaciones para determinar los CET (a,; Y a4;), de las capas de aluminio y

acero inoxidable de los compuestos c1 y c2, son obtenidas de la manera siguiente:
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1) Un conjunto de ecuaciones para determinar (e, Y @4;), €S obtenido

utilizando los componentes en X, de las ecuaciones (4.13) y (4.14).

2) Otro conjunto para determinar los mismos CET, es obtenido utilizando los

componentes en y, de las ecuaciones (4.13) y (4.14).

B.3.1 Ecuaciones para obtener los CET de las capas AL y Al, considerando

los componentes de esfuerzos en x

Se generan aqui las ecuaciones necesarias para determinar de forma inversa los

CET del aluminio y del acero inoxidable.

Objetivo

El objetivo que se persigue en esta seccion es el siguiente:

Desarrollar mediante los componentes en x de los esfuerzos, las ecuaciones que

permitan obtener los CET de las capas, mediante el método inverso.

Las ecuaciones utilizadas relacionadas con los componentes en x de los esfuerzos

para obtener los CET de las capas son:

1) 0=174arc10xaLc1 T NarnOxaict (B.3)

2) 0 ="aLc20xaLc2 T Nar20xaicz

_ EaraaiATeq
1) Oxarc1 =A— PR
AL
_ Ea1aarATeq
2) OxAlc1 = B — 1—v
Al
_ EaLaalATc2
3) Oxarc2 =C — Y
AL
_ Ea1aaiATe,
4) Oxaic2 = D - 1—v
Al

Los modulos A, B, C, y D, son determinados de la siguiente forma:
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E
1) A= 1_1:4:L2 (ngcl + VAngycl) (B-5)

_ _Ea 0 0
2) B = TAIZ (SCxcl + VAISCycl)

_ _EFaL 0 0
3) C= 1—va;2 (ECXCZ + VALECyCZ)

4) D=

Ear 0 0
1-v4,2 (ngCZ + VAIgCyCZ)

B.3.1.1 Ecuacién para determinar el CET a4, mediante componentes de

esfuerzos térmicos en x

Se generan las ecuaciones necesarias para determinar de forma inversa los CET
del aluminio y del acero inoxidable de los compuestos cl1 y c2, tomando como
base las ecuaciones (B.3,1y 2)y (B.4,1,2,3y4)

El proceso seguido para obtener la ecuacién particular para obtener ay;, se lleva a

cabo en tres etapas, estas son:

Primera etapa: se encuentra la ecuaciéon para determinar a,; en funcién de ay,,

para el compuesto c1.

Segunda: se encuentra la ecuacion para determinar a,; en funcion de a,;, para el

compuesto c2.

Tercera: se igualan los a,; de las etapas anteriores y se obtiene la ecuacion para

determinar ay;.
Primera etapa

En esta etapa se obtiene la ecuacion para determinar a,; en funcion de a,;, para

el compuesto cl.
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Paso 1

Se despejan los esfuerzos térmicos interlaminares de la capa de aluminio del
compuesto cl (o,4.01) de la ecuacion B.3.1, y del compuesto c2 (0,4.-2) de la

ecuaciéon B.3.2

1) 0xarcr = —(Marc10xaic1)/Marca
2) Oxarcz = —(Marc20xarc2) /Mavc2
Paso 2

Se igualan las ecuaciones (1) y la ecuaciéon (B.4, 1), y se despeja el esfuerzo

interlaminar para la capa de acero inoxidable a,4;.,, del compuesto c1.

_ EapaaiATcq
—(Marc19xa1c) Marer = A ————"—
AL
3) Gprer = — [A _ EAL“ALATcl] NALc1
xae 1-vaL NAlc1

Paso 3

Se igualan las ecuaciones (3) y (B.4.2, 2) y se despeja el CET del acero inoxidable

(aap).

_ EpjaaiATe
UxAIcl == B - —I—VAI (842)

_ [A _ EAL“ALATcl] nara _ p _ Ear@aifTe
NAlc1 1-var

1-vg4r

BaraailTe, _ p n [A _ EAL“ALATcl] NALc1

1-vyr 1-vaL NAlc1

Despejando el CET del acero inoxidable ay;, se obtiene:

4) ay = Z_VAI {B + [A _ EAL“ALATm] 71ALC1}

1-vgar NAlc1
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Segunda etapa

Se encuentra la ecuacion para determinar a,;, en funcion de ay,, para el

compuesto c2.

Paso 4

Se igualan las ecuaciones (1.b) y la ecuacion (B.4, 3), y se despeja el esfuerzo

interlaminar para la capa de acero inoxidable a,4,.,, del compuesto c2.

_ . _ EaLaaLATc2
Oxarcz = —(Marc20xa1c2) /Marcz (1, b) ) Oxarcz = C — T iovg (F.B, 3)
_ EaraaiATc,
—(Marc20xa1c2) Marez = € — = *—
AL
E a1 a4 AT,
8) Gyprey = — [C __Earaar cz] NALc2
1-vaL NAlcz

Paso 5

Se igualan las ecuaciones (5) y (B.4, 4) y se despeja el CET del acero inoxidable

_ Ea1aaiATc;
Oxarcz2 =D — Ty (B.4, 4)

_ [C _ EALaALATCZ] MALe2 _ p _ Ep12a1AT,
NAalc2 1-var

1-vaL

Despejando el CET del acero inoxidable ay,, se obtiene:

5) ay = 1=Var {D + [C _ EAL“ALATCZ] UAch}

E[ATc; 1-vyL NAalc2

Tercera etapa

Se obtiene la ecuacion para determinar el CET de la capa de aluminio (ay4;) de los

compuestos c1y c2.
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Paso 6

Se igualan las expresiones (4) y (6), y se despeja el CET de la capa de aluminio

(a4y), de los compuestos cly c2.

1-vgr {D + [C _ EAL!IALATcz] UAch} _ 1var {B + [A _ EAL“ALATcl] TIALc1}
EAlATe 1-var NAlc2 EarATe 1-var NAlc1

.. , . E
Se elimina el término —4
1-vyr

{D + [C _EALaALATcz] nAch} _ ( Eap ) 1-var {B n [A EALaALATcl] 77ALC1}

ATy 1-vyL NAlc2 1-vay/ EarATe 1-vaL NAlc1

{D + [C _ EAL“ALATcz] nAch}L {B n [A EALOCALATa] 77ALC1}

1-vaL Naicz) ATc2 ATy 1-vyL NAlci

Se multiplican por el reciproco del cambio de temperatura los términos dentro de

los corchetes.

D c (TIAch) _ EaLaalATe, ( 1 )(HAch) __B A (nALcl) _ EaLaa1ATey (UALcl)
ATe;  ATez \Naic2 1-vaL ATez/ \Naic2 ATer  ATeq \Narca (1-vaL)ATer \narc1
D c (UAch) __Earaar (UAch) __B A (UALm) _ Earaqr (ﬂALm)
ATz ATez \Najc2 1=vaL \Naicz ATe;  ATey \Narca (A-vaL) \Narc1
D c (UAch) _Earaar (UAch) __B A (TIALc1) _ Earaa (TIALm)
ATez  ATez \Nalc2 1=varL \Naic2 ATer  ATer \Narc1 (1=vaL) \naic1
Términos con a,; del lado izquierdo del signo igual
EaLaal (77ALC1) _Earaar (ﬂAch) __B A (TIALm) __b c (TIAch)
(1-vaL) \naic1 1=varL \Naic2 ATer  ATer \Narc1 ATz ATez \Nalc2

p [EAL (nALc1_71Ach)]= B n A (WALm)_ b ¢ (UAch)
AL l1—va, \Narer  Maiea ATer  ATer \Nafc1 ATz ATz \Nalc2

Se despeja el Coeficiente de Expansion Térmica (CET) de la capa aluminio
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S 1 (2g A (L) D € (Tasc))
AL EaL (TIALcl nALCZ) AT¢q AT¢1 \Narc1 AT¢o ATe2 \Najc2
1-VAL \NAIc1 MAlc2

Reordenando la expresion anterior, la ecuacion resultante para determinar el CET
de la capa de aluminio

1 A B C D
Gy = — (A (taar) 4 2 C () D) (B.5)
AL ("ALcl nALCZ) ATc1 \Naic1 AT¢q ATz \Najc2 AT¢o

1-vAL \NAIc1 MNAlc2

B.3.1.2 Proceso seguido para obtener la ecuacién particular para obtener el

CET del aluminio (a,;), con esfuerzos en el eje x

El proceso seguido para obtener la ecuacion particular para obtener ay,; en funcién
de las constantes elasticas, las fracciones volumétricas, las deformaciones y los
cambios de temperatura, también consta de tres etapas y contiene los siguientes

pasos:

Primera etapa
Se obtiene el CET de la capa de aluminio a,; del compuesto c1, en funcién de a,;
Paso 1

Se igualan las ecuaciones (3) y (B.4.2, 2) y se despeja el CET del aluminio (a,;)

E a1 a1 AT, EaLaal AT, AL
Opnjer = B —~AAIZCL (BA2)  B) o0 =—|A- c1] MaLcl
xAlcl 1-va; xAlcl 1-vay Nare1

EpLaar AT, Ep1a41AT,
—[A— AL®AL (:1] nara _ p _ EaraidTe

1-vaL NAlc1 1-var

[—A + EALaALATcl] MALkcr _ p _ Ea12a1ATeq
Nalc1 1-var

1-var

A+ EaL®aiATe1 _ Naica [B _ EAI“AIATcl]

1-vaL NALc1 1-var

EaLaarlTer _ A 4 T4l [B . EAI“AIATcl]
1-vaL NALc1 1-vyy
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Despejando ay; de la expresion anterior

6) a, = 1-vaL {A + Nalc1 [B . EAIaAIATcl]}

EALATc1 NALc1 1-vgp

Segunda etapa
Se obtiene el CET de la capa de aluminio a,; del compuesto c2, en funcion de ay;
Paso 2

Se igualan las ecuaciones (4) y (B.4.4) y se despeja el CET del aluminio (a,;,)

C — EALaALATcz] NALc2 (4) Oxarcs = D — EAILIATCZ (B4’ 4)

Carcz = — |
xAlcz 1-vaL NAlc2 1-vgr

EpLaal AT, Ep1a41AT,
—[C— ALXAL cz] nacz _ ) _ FaraaidTe

1-vaL NAlcz2 1-var

Despejando el CET del acero inoxidable ay,;, se obtiene:

_ [C _ EALaALATcz] _ Naic2 [D _ EAI“AIATCZ]
1-var NALc2 1-var

—C+ EaL®aiATe; _ Nalcz [D _ EAI“AIATCZ]

1-vyL NALc2 1-vyr

EaL2aibTea _ C 4 Naic [D _ EAI“AIATCZ]

1-vyL NALc2 1-vyr

Despejando a,; de la expresién anterior

1-var { NAlc2 [D _ EAIaAIATCZ]}
1-va;
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Tercera etapa

Se obtiene la ecuacion para determinar el CET de la capa de acero inoxidable

(ay;) de los compuestos cly c2

Paso 3

Se igualan las expresiones (6) y (7) y se despeja el CET del acero inoxidable:

1-vaL {A 4 Naicy [B _ EAIaAIATcl]} _ 1-va {C 4 Naic2 [D _ EAIOCAIATcz]}
EALATy NALc1 1-vgr EALAT, NALc2 1-var

.. , . E
Se elimina el término —2-
1-vgr

L{A 4 Nares [B _ EAI“AIATcl]} _ ( EaL ) 1-vaL {C 4 Nale [D _ EAI“AIATCZ]}

ATc1 NALc1 1-vap 1-vaL/ EaLATc2 NALc2 1-vyr

1 E A1 aAT, 1 E A1 A1 AT,
{A 4 Nares [B _ Earaar cl]} _ {C 4 Nale [D __ Earaar cz]}
ATey NALc1 1-var ATc NALc2 1-vap

Se multiplican los términos de los corchetes por los correspondientes reciprocos

del cambio de temperatura.

A NAlc1 [ B Epaa] _ € NAlc2 [ D Eaaar
ATer  NMALcar LATe (1-vap ATz NALcz LATez (1-vap

A n B (HA1c1)_ Earaai (HA1c1)= c + D (ﬂAIez)_ Earaai (77A1cz)
ATey  ATer \NMaLca (1=vap \MaLc1 AT, ATz \NaLc2 (1-vap \naLc2

Términos con ay,; del lado izquierdo del signo igual.

Eagraar (UAlcz) _ Eagraar (UA1c1) ___4A B (T)A1c1) n c n D (UAICZ)
(1-vap) \NaLc2 (1-vap) \naLc1 AT¢q ATe1 \NALc1 ATc2 ATe2 \NALc2
Eagraar (UAlcz . 77A1c1) ___4A B (ﬂAIu) n c D (T)Alcz)

(1-vap) \NaLc2 NALc1 AT¢q ATc1 \NALc1 ATc ATe2 \NALc2
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Despejando el CET de la capa de acero inoxidable ay;

Uy = L {_L_L(M) L+L(w)}
Al Eal_(nalcz nAICl) ATeq ATer \MAaLc1 AT, ATz \NaLc2
(1-va)\naLcz MALc1

Reordenando el término del lado derecho de la ecuacion, finalmente se obtiene:

1 D B A Cc
ty = — { (77A1c2) _ (77AIC1) _ + } (B.6)
Al_(MAlc2 77A1c1) ATcz2 \NALc2 ATc1 \NALc1 ATy ATcz

(1-va)\naLcz MALct

B.3.2 Ecuaciones para obtener los CET de las capas AL y Al, considerando

los componentes de esfuerzos eny

Se generan aqui las ecuaciones necesarias para determinar de forma inversa los
CET del aluminio y del acero inoxidable, utilizando los componentes en y de los
esfuerzos térmicos globales ecuaciones (B.1, 3, 4) y de los esfuerzos térmicos
interlaminares (B.2, 5, 6, 7, 8).

Objetivo

Desarrollar mediante los componentes en y de los esfuerzos térmicos, las
ecuaciones que permitan obtener los CET de las capas que integran los

compuestos ¢l y c2, mediante el método inverso.

1) 0= NaLc10yarct T Naic10yaict (B.8)

2) 0= NaLc20yarc2 T Naic20yaic2

1) oyaer = E -S40 (B.9)

EajaaiATey
2) o =F -
) yAlcl 1-vay

EaLaaLATc,

3) o =G — L=
) yALc2 1-vay

EajaaiATe;

4) o =H - ———=
) yAlc2 1-vg4;
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Los médulos E, F, G, y H, son determinados de la siguiente forma

1) E= 1_’55;2 (E((I)ycl + VAngxcl) (B.10)
2) F= 1_15;4;12 (Sgyccl + Var&eer)
3) G= % (823162 + VaLEec2)
4) H = % (Sgycz + Varediea)

B.3.2.1 Ecuacion para determinar el CET a4, mediante componentes de

esfuerzos térmicos eny

El proceso seguido para obtener la ecuacién particular para obtener a,; en funcién
de las constantes elasticas, las fracciones volumétricas, las deformaciones y los

cambios de temperatura.

Este proceso se lleva a cabo en tres etapas:

Primera etapa: se encuentra la ecuaciéon para determinar a,; en funcién de ay,,

para el compuesto c1.

Segunda: se encuentra la ecuacion para determinar a,; en funcion de a,;, para el

compuesto c2.

Tercera: se igualan los a,; de las etapas anteriores y se obtiene la ecuacion para

determinar ay;.

Los pasos necesarios para este proceso son:

Primera etapa

Se obtiene el CET de la capa de aluminio a,; del compuesto c1, en funcion de ay; .
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Paso 1

Se despejan los esfuerzos térmicos interlaminares de la capa de acero inoxidable

oyaLc1 de la ecuacion (B.8, 1), del compuesto cl y el del compuesto c2 gy, de

las ecuaciones (B.8, 2)

NAlc1
8) o = —0 ( )
) yALcl yAlcl NaLc1
NAIc2
9 o =—0 ( )
) yALc2 yAlc2 NALcz
Paso 2

Se igualan las ecuaciones (8) y B.9, 1), y se despeja el esfuerzo térmico

interlaminar o, 4, del compuesto 1.

_ EaLaarATc1
OyaLc1 = E — T — (B.9, 1)
AL

77A1c1) _E— EaraarATcy

- (
yAlcl NALc1 1-vaL

Despejando gy 4/

10) Oyarct = — [E — EAL“ALATM] (77ALc1)

1-v4L NAlc1

Paso 3

Se iguala la expresion (10) con la expresion (B.9.2), y se despeja el CET del acero

inoxidable a,;

_ Ea1241ATcn
Oyalc1 = F — I (892)
Al
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. [E . EALaALATcl] (nALcl) —F— Eg1aa1ATe
1-var NAlc1 1-vyy

Desarrollando la expresion

—E (nALm) + EALaLATey (UALm) —F— Ea1a41ATcy

NAlc1 1-var NAlc1 1-var

BaraailTe, _ ¢ +E (WALc:L) _ EaLaa1ATeq (nALcl)

1-vy NAlc1 1-var NAlc1

Despejando ay; de la expresion anterior

11)a,, = 1-vyy {F + (M) [E _ EALaALATcl]}

Ea[AT¢q NAlc1

1-vayr

Segunda etapa

Se obtiene el CET de la capa de acero inoxidable a4, del compuesto c2, en

funcion de a,;

Paso 4

Se igualan las expresiones (9) y (B.9, 3), correspondientes a los esfuerzos

interlaminares del aluminio en la direccion y, para después despejar el esfuerzo

interlaminar en la capa de acero inoxidable en la direccion y ( oy4,) del

compuesto c2.

_ NAlc2
OyaLc2 = —Oyaic2 (_nAch) 9) OyALc2
Naicz\ _ EaLaaLATc;
—OyAic2 ( ) =G — _
NALc2 1-vaL

Se despeja gy 412
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NALc2 [G . EALaALATcz]

12)o = —
) yAlcz NAlc2 1-var

Paso 5

Se igualan las expresiones (12) y la (B.9, 4), correspondientes a los esfuerzos

térmicos interlaminares o,,4,., €n el compuesto c2, y se despeja el CET de la capa

de acero inoxidable (a,;)

_ EpjapATc;
Oyarcz = H — EEeEe— (B.9, 4)
Al

__MNALc2 [G _ EALaALATcz] —H— Ea1a41ATc;

NAlcz 1-var 1-vap

EpraaiATe; H+ NALc2 [G _ EALaALATcz]
1-va NAlcz2 1-vaL

Despejando ay;

13)ay,; = 1-vgg {H + (M) [G _ EALaALATcz]}

EarATc; NAlc2 1-vaL

Tercera etapa

Se obtiene la ecuaciéon para determinar el CET de la capa de aluminio (a,;) de los

compuestos cly c2
Paso 6

Se igualan las expresiones (11) y (13) para obtener el CET de la capa de acero

inoxidable de los compuestos cly c2.

= vy (e [ FaeatTall ()

a =
AL ™ B AT, NAalc1 1-vaL
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ﬂ{F 4 NaLe [E _ EALaALATcl]} _ 1-va {H 4 DaLez [G _ EALaALATCZ]}

EA[AT¢ NAlc1 1-vaL Ea[ATc NAlc2 1-vaL

L{F 4 DALt [E . EALaALATcl]} _ ( El ) 1-vgr {H 4 DNALc2 [G . EALaALATcz]}

ATeq NAlc1 1-vgyL 1-vay/ EalATc2 NAlc2 1-vgr

.. , . E
Eliminando el término —2—
1-var

1 E Lo AT, 1 E LA AT,
{F +E (77AL61) _ EaLaarATey (UALcl)} _ {H +G (UAch) _ EaLaarATe, (UAch)}
ATc1 NAlc1 1-vgr NAlc1 ATz NAlc2 1-vyr NAlc2

Multiplicando por el reciproco del cambio de temperatura los términos del interior

de los paréntesis.

F E (77AL61) _ EaLa41ATcq (UALm) __H G (UAch) _ Earaa1ATe (UAch)
ATy ATer \Narc1 (1=vaL)ATc1 \Najc1 ATez  ATcz \Nalc2 (1-vaL)AT2 \N4ic2
F E (UALc1) _ Earaqs (UALC1) __H G (UAch) _ Earaqr (ﬂAch)
ATy ATer \Narca (1-vaL) \n41c1 ATez  ATez \Nalcz2 (1-var) \naic2

Ordenando la expresion anterior, términos con a,; a la izquierda del signo igual

Earaar (UAch)_ Earaar (UALm) __H G (UAch)_ F E (ﬂALm)
(1-vaL) \naicz (1-vaL) \Narc1 ATe; ATz \naic2 ATey ATy \Narca
EaLaar (UAch _nALc1) __H + G (HAch)_ F E (UALm)
(1-var) \Naicz  Marca ATz ATez \Talcz ATy ATer \Narca
Despejando el CET de la capa de aluminio ay;,
_ 1 H + G (NaLc2 _ F _ E (MaLc1

QaL = & n n

¢(M—M) ATez ATz \Nalc2 ATer  ATer \Narc1

(1=va)\naicz  naict

Reordenando términos, la ecuaciéon para determinar el Coeficiente de Expansion

Térmica de la capa de aluminio para los compuestos cly c2, es:
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- ! {L(M)_L(M)+L_ F} (B.8)
AL Ear_ (_77ALc2 ——nALC1> ATcz \naic2 ATc1 \N4ic1 ATe;  ATeqy )
1=vaL\NAIc2 MAlc1

B.3.2.2 Ecuacion para determinar el CET a,;, mediante componentes de

esfuerzos térmicos eny

El proceso seguido para obtener la ecuacion particular para determinar ay,; en
funcién de las constantes elasticas, las fracciones volumétricas, las deformaciones

y los cambios de temperatura.

En forma similar al inciso anterior, el proceso consta de tres etapas y seis pasos.
Primera etapa

Se obtiene el CET de la capa de aluminio a,; del compuesto c1, en funcion de ay;

Paso 1

Se igualan la expresiones (10) y (B.9.2), y se despeja el CET del aluminio para el

compuesto cl, en funcion de ay;.

EAL“ALATcl] (UALcl) Ea1aarATey
o =—|E — 10 o =F - B.9.2
yAlcl [ 1-var Nare1 ( ) yAlcl 1-va; ( )

EaLaar AT, E a1 41AT,
—[E— ALCAL cl] (TIALcl):F_ AIXAIAT

1-v4L NAlc1 1-vyr

EpLaal AT, E g1 41AT,
—[E— AL®AL c1]=(71A1c1) [F— AIQAT cl]

1-vaL NALc1 1-vyr

EaLaar AT E g1 41AT,
_E 4 EaLaa c1=(TIA1c1) [F— AI%AT cl]

1-vaL NALc1 1-var

Reordenando la expresion, término con a,4; a la izquierda del signo igual
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EaL2ailTer _ E + (11A1c1) [F _ EAIaAIATcl]

1-v4L NALc1 1-va

Despejando el CET de la capa de aluminio a4, en funcion de ay;,

14)ay, = -2 {F 4 (24 [ - ZartaT )

EALATc1 NALc1 1-vyr

Segunda etapa
Se obtiene el CET de la capa de aluminio a,; del compuesto c2, en funcion de ay;
Paso 2

Se igualan las expresiones (12) y la (B.9, 4), correspondientes a los esfuerzos

térmicos interlaminares o,4,., €n el compuesto c2, y se despeja el CET de la capa

de acero inoxidable (a,;)

NALc2 [ EAL“ALATCZ] Ep1aaiATc,
o = -G - —= 12 o =H-——‘——"— B.9, 4
yAlc2 Narca 1-va; ( ) yAlc2 1—va; ( ’ )

_ NALe2 [G _ EAL“ALATCZ] — g — BaraaidTe

NAlc2 1-v4L 1-vyr

—G+ EaLaaiATcz _ Nalcz [H _ EAIaAIATCZ]
1-vaL NALc2 1-var

Reordenando la expresion, término con «ay,; a la izquierda del signo igual

EaL2aibTes _ G + NaLe [H _ EAI“AIATcz]

1-vyL NALc2 1-vyr

Despejando el CET del aluminio

15) ay; = 1-vaL {G 4 Naic2 [H _ EAI“AIATCZ]}
AL ™ EaLAT,, NALc2 1-vgr
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Tercera etapa

Ecuacion para determinar el CET de la capa de acero inoxidable de los

compuestos cly c2
Paso 3

Se igualan las expresiones para determinar a,; del compuesto cl (13) vy del

compuesto c2 (14), y se determina el CET de la capa de acero inoxidable ay,;

@y = A 4 (2act) [ - Zaaa]) (13)

NALc1 1-v4r

1-vaL {E + (nAlcl) [F _ EAIaAIATcl]} _ 1-vaL {G 4 Naic2 [H _ EAI“AIATCZ]}
EALATy NALc1 1-var EALAT, NALc2 1-vgr

Eliminando :‘f de la expresion
AL

Ep1a a1 AT, E 1-v E a1 41AT,
{E n (TIAIc1) [F _ Earaar cl]} _ _Ea ( AL ){G 4 Nale [H _ Earaar cz]}
ATy NALc1 1-var 1=vaL \EaLATc2 NALc2 1-vap

{E + (77A1c1) [F _ EAIO—’AIATc1]} _ L{G 4 Naicz [H _ EAIOlAIATcz]}

NALc1 1-vgp ATc2 NALc2 1-vgp

Multiplicando por los reciprocos de temperatura los términos dentro de los

corchetes.

E + (UAIm)[ F_ EAIaAIATcl] _ G (UAIcz)[ H EAIaAIATCZ]

ATc1 NaLc1/ LATeq (1=vapAT, ATc2 NALcz2/ LATc (1-v4PAT,,

Desarrollando la expresion anterior

E n F (ﬂA1c1) _ Egjaar (ﬂAIm) __G + H (nAlcz) _ Eagraar (UAlcz)
ATe1 AT \N4aLca (1-vap \NaLc1 ATc2 ATc2 \NALc2 (1-vap) \naLc2
Términos con ay; a la izquierda del signo igual
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Earaar (nAIcz)_ Earaal (11A1c1)= G + H (TIAlcz)_ E F (WA1c1)
(1-vap) \N4aLc2 (1-vap) \NaLe ATc2 ATez \NALc2 ATeq ATc1 \NALc1

Eagraar (nAlcz_nAIcl)_ G + H (nAlcz)_ E F (nAIcl)
1-var \NAaLc2 NALc1 ATe ATe2 \NALc2 ATeq ATe1 \NALc1

Despejando el CET de la capa de acero inoxidable ay;

_ 1 G H (Maic2 E F(Naic1

Qu = +—=—)-—————|—

AL (NAlc2 nAICl) ATez — ATcz \N4Lc2 ATey ATer \N4Lcr
1-va1\NALc2 MALct

Ordenando la expresion se obtiene la ecuacion para determinar el CET de la capa

de acero inoxidable.

1 H F G E
Ay = — { (nAIcz)_ (nAlcl) + _ } (B.9)
Al (MAlcz 77A1c1) ATcz2 \NALc2 ATc1 \NALc1 AT ATy

1-va1\NALc2 MALct
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ANEXO C

PROCESOS DE CONSTRUCCION, INSTRUMENTACION DE PROBETAS Y
PRUEBA DE INSTALACION DE EXTENSOMETROS

Introduccién

Para llevar a cabo las pruebas experimentales necesarias para determinar los
esfuerzos térmicos interlaminares y globales, asi como, para determinar los
coeficientes de expansion térmica para la validacion de los modelos, se
construyeron e instrumentaron probetas de diversos materiales mediante los

siguientes procesos:

a) Proceso de construcciéon de probetas.

b) Proceso de instrumentacion con extensémetros eléctricos de resistencia.

variable (strain gages) de las probetas construidas.

C.1 Proceso de construccion de probetas

Para la construccion de probetas utilizadas en las pruebas experimentales, el

proceso fue el siguiente:

C.1.1 Seleccién y adquisicion de los materiales

Para efecto de que la diferencia entre los esfuerzos térmicos entre una capa y otra
sea notable en las pruebas experimentales, se tomé la decision de utilizar
materiales metélicos con diferencia considerable en sus coeficientes de expansion
térmica, por lo que los materiales seleccionados son el acero inoxidable 604 al
cual se le llamara acero inoxidable (AL) y, aluminio el 6063 al cual se le llamara
aluminio (AL), de facil adquisicion en el mercado. Se adquirieron también de otros
dos materiales, uno de acero al carbono 1018, y el otro un aluminio 2024-T3 que

se utilizaron como referencia, en los procesos de obtencién experimental de los
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coeficientes de expansion térmica del aluminio y el acero inoxidable. De estos

materiales, el aluminio 2024-T3 fue donado por una empresa que vende

materiales normados para la aviacion, y se conoce con certeza los coeficientes de

expansion térmica.

La Tabla C.1 muestra los tipos de materiales adquiridos en el comercio local y

donados por una empresa, se muestra también las dimensiones originales.

Tabla C.1. Materiales adquiridos para la fabricacion de probetas

No Material Unid | Cant. Dimensiones

1 | Aluminio 6063 Pza 1 (3.175 x 25.4x1200)mm Solera
2 | Acero Inoxidable 304 | Pza |1 (3.175 x 25.4x1200)mm Solera
3 | Aluminio 2024-T3 Pza |1 (0.025x127x 254)mm Lamina
4 | Acero 1018 Pza |1 (3.175 x 25.4x500)mm Solera

C.1.2 Fabricacién de probetas simples y compuestas

Las probetas construidas para las pruebas experimentales, fueron:

a)

b)

Dos probetas, una de aluminio y la otra de acero inoxidable, respetando la
norma NMX-B-310-1981-SCFl, para las pruebas de tension. Esto por la
necesidad de conocer las constantes elasticas individuales especificamente

el mdédulo de elasticidad (E) y la relacién de Poisson (v).

Diez probetas, cuatro de aluminio y cuatro de acero inoxidable, una de
acero 1018, y wuna de aluminio 2024-T3, todas respetando la
recomendacion de MM TN-513-4 [69], para la obtencion de los coeficientes

de expansion térmica, y para el andlisis de esfuerzos térmicos.

El proceso seguido para la fabricacion de probetas simples y compuestas, consta

de los siguientes pasos:

1) Corte de los materiales.

2) Uniformizado y acabado superficial.
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3) Dimensionado de probetas después del acabado.
4) Construccion de las probetas compuestas.

5) Uniformizado de superficies de las probetas compuestas.

1. Corte de los materiales para construir las probetas

Para evitar generar esfuerzos residuales en los materiales, se tomo la decision de
hacer cortes alternados de 5 mm, utlizando segueta de diente fino. El

procedimiento utilizado para el corte de las probetas fue el siguiente:

a) Se marco con lapiz 4H la linea de corte.

b) Se monto la solera en el tornillo de banco utilizando tiras de plasticos de las
dimensiones de las mordazas para no marcar el material en la zona de

contacto.
c) Se cortd cada probeta de la siguiente forma:

1. Se marcé con lapiz 4H el aluminio, y boligrafo azul el acero inoxidable,

la solera (a lo ancho) a cada 5 mm (ver Figura C.1).

T2-1

Figura C.1 Trazos para efectuar los cortes en cada probeta

2. A cada marca de la Figura C.1 le asigné un cédigo de control.

3. Se ajusto la solera al tornillo de banco mediante dos laminas de plastico
para evitar marcas en el material.

4. Se corto cada solera de la forma siguiente:
e Primer corte a5 mm desde la superficie hasta T1-1.

e Desmontaje, giro de 180° y montaje en el tornillo de banco.
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Segundo corte a 5 mm desde la superficie hasta T2-1.

Desmontaje, giro de 180° y montaje.

Tercer corte a 5 mm de profundidad desde T1-1 hasta T1-2.

Cuarto corte a 5 mm de profundidad desde T2-1 hasta T2.2

Quinto y ultimo corte desde T1-2 hasta T2-2.

Desmontaje de la probeta

Se cronometro el tiempo de cada corte (ver Tabla C.2). Las probetas cortadas se

observan en la Figura C.2, y se midieron los valores iniciales y finales de

temperatura.

Figura C.2 Probetas obtenidas del proceso de corte

Tabla C.2 Resultados del proceso experimental de corte de probetas

Corte T.1 |Tiempo \% T.F. | AT Corte T.I. | Tiempo \Y T.F AT
°C Seg. |(mm/seg)| °C °C °C Seg. |(mm/seg)| °C °C
T1-1 22 |12.45 [0.402 26 |4 |T11 22 |428 |0117 28 6
T2-1 22  |10.66 |0-469 26 |4 |12 215 [20.38 |0:245 275 |6
T1-2 22 |11.04 |0.453 26 |4 |T12 22 |37.37 |0134 27 6
T2-2 22 |13.95 |0.358 255 |35 |T12-2 215 [20.97 |0.238 275 |6
T2-2,T1-2 |22 |2097 |0.238 |225 |05 |T2-2-T1-2 |21.5[11.16 |0.448 275 |6

Se puede observar de acuerdo a la Tabla C.2, lo siguiente:

e La temperatura maxima alcanzada en el proceso de corte del aluminio fue

de 4°C, mientras que en el acero inoxidables de 6°C.




e Los incrementos de temperatura y velocidades de corte en el aluminio

fueron menores que en el acero inoxidable.

e En el acero inoxidable el cambio de temperatura no mostré sensibilidad a la

velocidad de corte.

Debido a que la maxima temperatura alcanzada fue de 27.5°C, se concluye que el
material no sufre modificaciébn en su estructura cristalina y, por tanto, que no se

generan esfuerzos residuales.

La cantidad de probetas y sus dimensiones después del proceso de corte se

muestran en la Tabla C.3

Tabla C.3. Dimensiones de las probetas obtenidas en el proceso de corte

Probeta Dimensiones en mm Cantidad
Aluminio 6063 (AL) 3.175x 25.4 x 144 1
Aluminio 6063 (AL) 3.175 x 25.4 x 100 4
Acero inoxidable 304 (Al) 3.175 x 25.4 x 147 1
Acero inoxidable 304(Al) 3.175x 25.4 x 100 4
Acero 1018 6.25 x 38X154 1
Aluminio 2024-T3 0.635x31x72 1
Total 12

2. Uniformizado y acabado superficial

Para este proceso se utilizd un cristal plano de 6x148x200 mm, lijas de diferentes
medidas agua y estopa. La probeta se colocé sobre la superficie del vidrio y se

procedi6 a lijar las superficies.

e Uniformizado

Para uniformizar las superficies de cada probeta, se utilizaron lijas de carburo de
silicio de grano fino 220 y extrafino 320, marca FANDELI ANSI-600, ver Tabla C.4.
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e Acabado superficial

El acabo superficial tiene la funcidn de generar una superficie brillante (a espejo) y
lograr las caras paralelas en las probetas. Este proceso se lleva a cabo con lija

para agua de carburo de silicio de grano superfino 400, (Tabla C.4).

Tabla C.4. Informacion general de lijas para agua FANDELI

Producto A-99 (5 & | mow | am = :
ANSI > 6002220 g 0 230 x 280 9xn 500 50
00041° 30 230 X280 oxn 500 50
00040° 320 230 x 280 9x 500 50
00039° 20 230 x 280 9x1 500 50
00038° 240 230 x 280 9x11 500 50
00037 20 230 X280 oxN 500 50

Es importante hacer notar que durante el proceso no se generé calentamiento.

El tiempo aproximado utilizado para llevar a cabo el acabado superficial fue de 30

horas de trabajo. En la Figura C.3 se muestran dos probetas terminadas.

% |

—

Figura C.3. Probetas de aluminio 6063 y acero inoxidable 304 terminadas
3. Dimensionado de probetas después del acabado

Después del proceso de acabado superficial, se llevo a cabo el dimensionamiento
en milimetros (mm) de cada probeta (ver Tabla C.5), utilizando un medidor vernier
digital marca Mitutoyo CO CE Modelo CO-6 CS. El dimensionado final de cada

probeta individual, se llevo a cabo con el siguiente proceso:
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a) Mediciones de longitud se hicieron dos, una en cada extremo y se le llamé
L1y L2, Figura C.4.

b) Mediciones de lo ancho se hicieron tres, una en cada extremo Al, A3, y

una en el centro A2.

c) Mediciones del espesor se hicieron tres, una en cada extremo E1, E3,y

una en el centro E2.

A3
% 270 Ay
_ | P /

L1 | ,\ E3

) 4’H‘7T

Figura C.4. Cddigo de identificacion en probeta
Las dimensiones finales de cada probeta se muestran en la Tabla C.5:

Tabla C.5. Dimensiones en mm de probetas después del acabado superficial

Material Identificacion | L1 L2 Al A2 A3 El E2 E3
AL1 98.88 |98.84 | 2528 |25.27 |25.29 |293 2.91 2.92
AL2 98,93 |98.91 |25.28 |25.26 |25.27 |2.93 2.92 2.92
Aluminio AL3 98.46 |98.80 |25.23 |2525 |2524 | 294 2.94 291
AL4 99.00 |99.01 |2526 |2525 |25.26 |294 2.92 2.92
ALS5 143.72 | 143.71 | 25.36 25.38 | 25.36 | 143.2 | 143.1 | 143.2
All 99.46 [99.47 | 2534 |[2534 |2536 |285 2.81 2.85
Al2 99.34 [99.36 |2525 |25.27 |25.36 |284 2.79 2.86
Iniizz)le Al3 99.00 |99.05 |[2535 |25.36 |25.36 |2.89 2.85 2.84
Al4 99.16 [99.10 | 2533 |[25.35 |25.34 |287 2.96 2.95
Al5 146.68 | 146.69 | 25.37 | 25.35 | 25.36 | 2.96 2.98 2.97
AL 2024-T4 72.00 |71.98 |[30.90 |31 30.93 | 0.635 | 0.635 | 0.635
ACERO 1018 153.25 | 153.25 | 38.00 | 38.00 | 38.00 | 6.23 6.21 6.22

133




4. Construccion de las probetas compuestas

Se construyeron dos materiales compuestos, un compuesto cl, con las probetas
individuales de aluminio AL1 y AL2, y la probeta de acero inoxidable Al3, y un
compuesto c2, con las probetas de acero inoxidable All y Al2, y la probeta de

aluminio AL3, para utilizarse en las pruebas experimentales, ver Tabla C.6.

Tabla C.6 Probetas utilizadas en pruebas experimentales preliminares

Probeta | Identificacién Materiales
1 cl (AL-AI-AL) Aluminio — Acero Inoxidable — Aluminio
2 c2 (Al-AL-Al) Acero inoxidable-Aluminio-Acero Inoxidable

En la construccion de las probetas compuestas usadas para unir las capas, se
utilizé el producto DEVCON SPA-5 denominado PlastiAlum, Figura C.5, que es un
adhesivo epoxico con carga de aluminio, producto es de color aluminio que fija en

5 minutos y pega en 1 hora, es multiusos, pega; aluminio, acero, etc.

En el proceso de union se siguieron las recomendaciones del fabricante del

adhesivo Devcon SPA-5 PlastiAlum, esto es:

Paso 1: Limpie y seque completamente la zona con acetona o algun otro
desengrasante o0 solvente, secar las superficies a unir. Se limpid con

desengrasante CSM-2 Micro Meassurement (ver Figura C.6), y limpioé con gasa.

Figura C.5. Adhesivo rapido Devcon SPA-5 PlastiAlum  Figura C.6. Desengrasante CSM-2
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Paso 2: Cortar las puntas de la jeringa Dev-Tube, y suministrar pociones iguales

de resina y endurecedor.

Paso 3: Mezclar hasta obtener un producto homogéneo. Una vez mezclado, se
cuenta con 5 minutos si la temperatura es menor de 24°C, para hacer la

aplicacion.

Paso 4: El producto se aplica inmediatamente en las superficies que van a ser

unidas, ver Figura C.7, y sostener presionado el material por unos minutos.

Figura C.7. Aplicacion de capa de PlastiAlum

En este caso, las probetas compuestas se presionaron con una prensa C de 27,
(ver Figura C.8). El tiempo de secado que se les di6 fue de 18 horas y se obtuvo

unién correcta.

Figura C.8. Opresores usados en el prensado de materiales compuestos

5. Uniformizado de superficies de las probetas compuestas

Una vez construidos los materiales compuestos, se observé que las caras no

estaban uniformes por las siguientes razones:



a) Las dimensiones de las probetas tienen pequeias diferencias

b) Al aplicar la presién con las pinzas de presion y la prensa C, hubo un ligero
desplazamiento entre las superficies unidas con el pegamento, y eso

originé que las caras no quedaran perfectamente alineadas.

Para uniformizar las caras de los compuestos se llevo a cabo un proceso similar al

mostrado en el punto numero 2.

El tiempo aproximado para uniformizar las superficies fue de 40 horas. Las

dimensiones finales de las probetas se observan en la Tabla C.7:

Tabla C.7. Dimensiones finales en mm de probetas compuestas

Identificacion L1 L2 Al A2 A3 El E2 E3

C1 (AL-AI-AL) 96.78 96.80 25.10 25.05 25.20 9.00 9.00 9.00

C2 (AI-AL-Al) 96.22 96.17 25.00 25.02 24.98 9.03 9.06 9.05

C.2 Proceso de instrumentacién de las probetas con galgas extensométricas

Los compuestos cl (AL-AlI-AL) y c2 (AI-AL-Al), una vez construidos, se
instrumentaron utilizando la técnica de extensometria eléctrica de resistencia
variable. Cada probeta se instrument6 con tres extensémetros, dos en una cara

(uno longitudinal y otro transversal), y uno longitudinal en la cara opuesta.

C.2.1 Materiales y equipos utilizados

Para instrumentar las probetas se utilizo el siguiente material y equipo:

1) Galga extensométrica de 13mm x 6mm para propoésito general marca
VISHAY, EA-06-120LZ-120/E

2) Bondable Terminals CPF-75C M-Line

3) Drafting Tap PDT-1 6600
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4) Gage Instalation Tape PCT-2M 310009

5) Desengrasante CSM-2 marca MM

6) Catalistyst - C 200

7) Alcohol isopropilico GC-6

8) Acondicionador de metal MCA

9) M-PREP Neutralizer 5A

10) Gasa

11) Cristal de 6x148x200 mm

12) Bastoncillos de punta de algodén

13) Tabletas de madera

14) Soldadura de estafio de 0.5 mm, 361A-20R-25
15) Alambre magneto de cobre de 0.17mm

16) Cables 326-DFV, (rojo-negro-blanco), Micro-Meassurement.
17) Pegamento MBOND 200

18) Cinta Mylar MJG-2

19) Lijas 320 y 400

20) Pinzas de presion de 2.5 a 3.5 N/cm?

21) 1.0 m de cable eléctrico

22) Lapiz de punta semidura 4H

23) Plancha de plastico de 2.5 mm de espesor y del tamafio de la galga
24) Recubrimiento Polyuretane Coating M-COAT A
25) Cautin eléctrico de punta plana

26) Gage Instalation Tester 1300 VISHAY

C.2.2 Proceso de pegado de galga extensométrica de propdsito general

El proceso de pegado de galga extensométrica que se utilizé fue el sugerido por
VISHAY, y es relativo al pegamento M-BOND 200. Este es un adhesivo del tipo
cianocrilato, que puede ser usado para pruebas hasta el orden de 30,000
microdeformaciones, en estudios de fatiga, para ensayos extremos entre +95°C vy -
185°C en un ciclo Unico. El rango normal de temperatura de trabajo es de -30°C a
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+65°C, es compatible con todas las galgas extensométricas y la mayoria de

materiales de estructuras mecénicas [70]. El proceso es el siguiente:

Paso 1: Desengrasar la zona con disolvente CSM-1 desengrasante o Alcohol

Isopropilico GC-6 y gasas como se muestra en la Figura C.9.

Se uso en este caso el disolvente CSM-1.

Figura C.9. Proceso de limpieza zona de la galga

Paso 2: Lijado, marcado y neutralizado de la superficie, este paso se llevo a cabo

mediante las siguientes etapas:

1. Lijado de la zona de instalacién: se inici6é con lija para agua 220, luego con
320, y el acabado se dio con lija 400, se utiliz6 acondicionador de metal
MCA.

2. Secado de la superficie con gasa limpia en una direccion, una gasa por
pasada, repitiendo la operacion hasta que la gasa no se manche (limpia),

ver Figura C.10.

3. Se marcan los ejes de posicionamiento (longitudinal y transversal), de los

extensometros, el aluminio se marca con lapiz 4H, y el acero con boligrafo.

4. Se limpian los residuos de carb6n o tinta en una sola direccion con
bastoncillos de punta de algoddn y neutralizador 5A (uno por pasada),
hasta que el baston aparezca limpio (sin residuos) y la superficie esté seca,

ver Figura C.11.
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Figura C.10. Limpieza con gasas Figura C.11. Limpieza con bastoncillos y neutralizador

Paso 3: Inmediatamente después humedecer la superficie con el Neutralizador 5A
ver Figura C.12, y con gasa secar la superficie siempre de una sola pasada. No

frotar la superficie para evitar depdsitos de contaminantes.

Figura C.12. Proceso de humedecido con Neutralizador 5A y gasas

Paso 4: Sacar con ayuda de una pinza el extensémetro y las términales de su
estuche, colocarlas a una distancia aproximada de 1.5 mm, sobre un cristal
previamente limpiado con disolvente CSM-1 o alcohol isopropilico GC-6 y gasas.
Luego se coloca sobre el conjunto galga-terminal, una cinta autoadhesiva Micro
Measurements PCT-2a de 10 a 15 cm en forma longitudinal, y se libera el conjunto
lavantando la cinta de un extremo un angulo pequefio menor de 45° como se

muestra en la Figura C.13.

Figura C.13. Levantado de cinta a un angulo menor de 45°
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Paso 5: Se colocan la galga y las terminales sobre los ejes trazados Figura C.14.
Los tridngulos de alineamiento de la rejilla deben coincidir con las marcas de
posicionamiento, si es necesario, repetir la operacién levantando la cinta hasta
gue quede posicionada correctamente. Una vez posicionada, presionar la cinta

sobre la probeta. La cinta PTC-2A impide la contaminacion de la superficie limpia.

Figura C.14. Proceso de colocacién de cinta-galga-terminales en la probeta

Paso 6: Se levanta nuevamente la cinta del otro extremo un angulo aproximado
de 45° (ver Figura C.15a), hasta liberar la galga y las terminales un espacio de
aproximadamente 10 mm y se dobla la cinta hasta dejar la galga y terminales en

posicion horizontal respecto a la superficie de la probeta Figura C.15b.

a) Liberacion de la galga y terminales  b) posicién horizontal galga y terminales
Figura C.15. Liberacién galga-terminal para aplicar el pegamento

En la Figura C.16, se observa la posicion de la galga y de las terminales una

probeta de aluminio 6063.

A

Figura C.16. Posicién horizontal en probeta de aluminio 6063
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Paso 7: Para acelerar el proceso de endurecimiento del pegamento, si es
necesario, se aplica una capa fina y uniforme de catalizador sobre el extensémetro
y terminales como se observa en la Figura C.17. El pincel debe escurrirse
aproximadamente 10 veces en el borde del frasco del catalizador antes de
aplicarse. Dejar un minuto al aire libre en ambiente normal 24 °C y entre 30 y 65%
de humedad relativa. En la Figura C.18 se aprecia la aplicacion del catalizador
Catalistyst C-200.

Figura C.17. Aplicacién del catalizador Figura C.18. Aplicacion del Catalistyst C-200

Nota: Las tres operaciones siguientes se deben realizar en el orden indicado y con
una duracién de 3 a 5 segundos. Se sugiere leer las operaciones 8, 9 y 10 antes

de proceder al pegado.

Paso 8: Levantar el extremo libre de la cinta adhesiva y, manteniendola en dicha
posicion, aplicar una o dos gotas de adhesivo M-Bond 200 en el borde del pliegue
formado por la cinta con la superficie de la probeta (ver Figura C.19) y a unos 10 —
15 mm de la zona de asentamiento final de la galga. Esto garantiza que la

polimerizacion local no ocasione un pegado de capa desigual.

Figura C.19. Forma correcta de aplicacién de adhesivo M-Bond 200
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Paso 9: Rotar la cinta adhesiva un angulo de 30° de tal forma que la galga se
encuentre casi vertical a su posicion final, luego manteniendo la cinta rigida. Para
obtener una capa uniforme y 6ptimas prestaciones de pegado, con los dedos y
una gasa, se presiona lenta pero firmemente en un solo movimiento el conjunto
galga/terminal (Figura C.20), para ponerlo en contacto con la superficie de la

probeta.

Figura C.20. Presién para obtener capa uniforme de adhesivo

Paso 10 Inmediatamente después, se aplica una presion con el dedo pulgar
encima de la galga y las terminales (Figura C.21). Se mantiene esta presién
durante un minuto. En condiciones de baja humedad relativa (<30%) o con
temperatura ambiente inferior a 20 °C, esta presion debe prolongarse por varios
minutos. En el caso de usar galgas de grandes dimensiones o de encontrarse con
superficies curvas, ejemplo ranuras, puede ser ventajoso usar pastillas de presion
durante la operacion. El tiempo de aplicacion de la presién debe ser mayor dada la
falta de <<la temperatura del dedo>>, que facilita la velocidad de polimerizacién.

Esperar dos minutos o mas antes de levantar la cinta adhesiva.

Figura C.21. Presioén con el dedo pulgar sobre la galga y las terminales
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En las probetas que se instrumentaron para el trabajo, la presion hecha mediante
una pinza de presion como se muestra en la Figura C.22, y un mantuvo por una

hora.

Fotografia C.22. Aplicacién de presion a la galga y terminales mediante pinza de presion

Paso 11: Soltar la cinta volviéndola directamente sobre si misma despegandola
lenta y firmemente de la superficie (Figura C.23). Esta técnica impide el posible
desprendimiento de la rejilla de la galga y de las terminales.

Figura C.23. Proceso de despegado de la cinta

C.2.3 Proceso para soldar los conductores a la galga extensométrica y

terminales

Después del proceso de pegado, el proceso utilizado para soldar los cables en las
terminales de las galgas o en las terminales especiales CPF-75C M-Line, fue

hecho siguiendo las recomendaciones de Vishay [71], el proceso fue:
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Paso 1 Lijado de terminales para eliminar barniz: Eliminar cuidadosamente con
lija 320 o0 400 el barniz que cubre las terminales de la galga y las terminales CPF-
75C M-Line.

Paso 2 Preparacion para conectar terminales de la galga a terminales CPF-
75C: Cortar dos tramos de aproximadamente 20 mm, de cable magneto de 0.17
mm de didmetro y eliminar el barniz de cada extremo con lija 0 con navaja afilada

con mucho cuidado.

Paso 3 Soldar los extremos de los tramos alambres magneto a las
terminales: Con cautin de punta plana (Figura C.24), soldar los extremos con un
angulo aproximado de 30°, como se muestra en la Figura C.25. La temperatura
generada debe fundir la soldadura de estafio de 0.5 mm 361A-20R-25, y el cautin
no debe hacer contacto con la terminal de la galga por mas de un segundo. Este

paso es ejecutado de la siguiente forma:

1. Recubrir las terminales con soldadura para tener mejor transferencia de
calor y una soldadura rapida y nitida. La soldadura debe formar un pequefio
monticulo como el observado en la Figura C.24. Deben evitarse soldaduras

opacas Yy picos.

2. Si se usan galgas extensométricas no encapsuladas, antes de soldar debe
cubrirse el area de la galga con cinta adhesiva, dejando expuestas a soldar,

la mitad de las terminales de la galga como se muestra en la figura C.25.

3. Una vez que los promontorios de soldadura estén hechos, proceder a
soldar los extremos de los tramos de los alambres magneto, colocandolos
en los promontorios y aplicando calor y presion al mismo tiempo hasta

lograr que cada extremo quede embebido en la soldadura.
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Figura C.26. Forma correcta de soldar

Paso 4 Soldadura de los conductores a las terminales: Los cables usados son
el tipo 326-DFV de Vishay MM, formado por tres conductores (rojo, blanco, negro).

Para efectuar la soldadura de estos se efectuaron los siguientes pasos:

1. Eliminar el forro de plastico en el extremo de cada cable un tramo
aproximado de 5 mm, previamente se despegan los 3 cables una distancia

adecuada.

2. El extremo de cada cable se coloca en la parte superior del promontorio de
soldadura y se le aplica calor y presiéon con el cautin hasta lograr que el
conductor quede totalmente sumergido como se muestra en la Figura C.27.
El cautin se coloca en un angulo de 30°, la punta del cable y la soldadura

debe tener un aspecto suave y brillante.
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Figura E.27. Colocacion del cautin a 30° para soldar conductores en galgas

En las Figuras C.28a y C.28b se observa como fueron soldados los conductores

eléctricos a las terminales de una probeta de acero inoxidable.

a) Soldadura en proceso b) Cable soldado

Figura E.28. Soldadura de cables en terminales de probeta de acero inoxidable

Los cables se sueldan a las terminales de la siguiente forma:

a) Los cables blanco y negro se unen en un extremo y se suelda a una

terminal ver Figura C.28b.

b) El cable rojo a la otra terminal, en la Figura C.29, se observa como
guedaron soldados los cables a las terminales.

Figura C.29. Cables soldados en sus respectivas terminales



C.3 Pruebas de resistencia a galgas extensométricas instaladas en probetas

Para tener la seguridad de que la instrumentacion de las probetas estid bien
hecha, se hacen pruebas con el Gage Instalation Tester 1300 de VISHAY, Micro-

Measurement [72].

C.3.1 Recomendaciones para las pruebas

Los extensémetros mas comunes tienen valores nominales de 120Q, 350Q y
1000Q. Es de suma importancia que el extensémetro sea el recomendado y esté
firmemente unido a la probeta para que el esfuerzo sea transferido en forma
adecuada desde la pieza a través del adhesivo y el material de respaldo hasta la

misma grilla metalica.

En estos trabajos experimentales se instalaron en las probetas extensémetros de
propésito general marca VISHAY, EA-06-120LZ-120/E, con resistencia de 120 Q.

Para hacer las pruebas de resistencia se utilizé Tester 1300 mostrado en la Figura
C.30. Es un instrumento compacto de baterias, usado para verificar la calidad de

la instalacion eléctrica del extensémetro, antes de ponerlas en servicio.

GAGE INSTALLATION TESTER
2]

Figura C.30. Gage Instalation Tester Model 1300 de VISHAY, Micro-Measurement

Con este medidor se pueden ejecutar las siguientes acciones:
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a) Lectura con el boton oprimido
b) Lecturas de resistencia de aislamiento (fugas) a 20,000 MQ con 15Vdc.

c) Medicion de la desviacion de precision estdndar de la resistencia de la

galga instalada en la escala de 5%.

d) Medicion de la desviacion de precision estandar de la resistencia de la

galga instalada en la escala de 1%.
e) Escala en ohm para detectar instalaciones dudosas.

f) Verificar el circuito completo de la galga.

C.3.2 Procedimiento para la prueba de extensémetros

Para la prueba se usa el siguiente procedimiento:

1. Se conectan los cables al Gage Instalation Tester Model 1300, cable rojo a
terminal roja, negro con negro, el cable blanco se conecta de acuerdo con
la resistencia de la galga. Para otros valores usar DEXT y hacer la conexién

apropiada entre los postes EXT y REF.
1. Presionar BATT: para saber si es necesario remplazar la bateria.
2. Presionar Q: mostrara la medida nominal de resistencia de galga (120, 350).

3. Presionar modo de desviacion +5% (respecto a resistencia de galga), su

rango de seguridad es 0.2% AR (2 graduaciones de medicién).

4. Presionar modo de desviacion 1% (respecto a resistencia de galga),
rango de seguridad 0.04% (2 graduaciones de medicion).

Se tiene una excitacion 1.0 Vdc por galga.

5. Presionar MEG Q: el medidor mostrard la resistencia de aislamiento entre la

galga y el especimen.
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Algunas fuentes de variaciones de la resistencia de aislamiento y cambio de la

resistencia de galga son:

a)

b)

d)

La resistencia de aislamiento debera exceder de 20,000 MQ, para la lamina
de la galga extensométrica cuando se instala bajo condiciones de
laboratorio. Un valor de 10,000 MQ, podria ser considerado minimo. Una
lectura por debajo de este valor indica materia extrafia atrapada, humedad,
flujo residual o parte de atras de la galga dafiada por la soldadura, asi como

evaporacion incompleta del solvente en la cubierta.

Deterioro de la resistencia de aislamiento con el tiempo puede ser indicativo

de una inapropiada aplicacion de capa protectora M-COAT A.

En temperaturas de prueba mas altas, particularmente por encima de
+300°F (+150°C) es normal esperar valores mas bajos, 10 MQ es el valor

minimo aceptable.

Cambios en resistencia de galga durante la instalacion normalmente no
deberia exceder de 0.5% cuando se usan adhesivos que curan a
temperatura ambiente. Cambios en la resistencia por encima de 0.5%,
generalmente indican un dafio a la galga, debido a manejo inadecuado o
defectos de estampado. Sin embargo las galgas extensométricas instaladas
con adhesivos de alta temperatura de curado, pueden presentar cambios
mas grandes en la resistencia debido a que el adhesivo aumenta su rigidez.
Esos cambios pueden variar dependiendo de la temperatura especifica de
curado y los materiales en cuestion. los cambios nunca deberian exceder al

2% y deberian ser uniformes entre el rango de 0 y 0.5%.

C.3.3 Pruebas de instalacion de las galgas instaladas en las probetas

Una vez instrumentadas las probetas, se llevaron a cabo las mediciones de

resistencia en base al proceso recomendado en el manual Gage Instalation Tester
Model 1300 de VISHAY [72].
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Cada galga se conecto Tester 1300, de acuerdo a indicaciones, como se observa

en la Figura C.31.

Figura C.31. Galga instalada en probeta conectada al Tester Model 1300

Se llevaron a cabo las pruebas y los resultados se muestran en la Tabla C.8.

Tabla C.8. Mediciones de resistencia en galgas extensométricas instaladas en probetas

Accion Aluminio | Aceroinox. | Probeta cl (AL-AI-AL) | Probeta c2 (Al-AL-Al)
Presionar 6063 AL 304 Al GL GT GL GT
1 BATT co ©0 00 00 co co
2 Q 120 120 120 120 120 120
3 | Desviacion 5% 0.2 0.2 0.15 0.18 0.2 0.12
4 | Desviacion 1% 0.013 0.0185 0.0175 0.018 0.0185 0.016
5 MEG Q o o o o 0 o)

C.4 Recubrimientos de proteccion de la galga extensométrica

La instalacion completa debe protegerse mediante recubrimientos especializados.
El tipo y técnica de recubrimiento depende de la aplicacién y el ambiente de uso
del sensor. En general se requiere de al menos un barniz protector y podria llegar
a requerirse una capa de silicon o cera para proteccion mecanica y contra

humedad respectivamente.

Para aplicar el recubrimiento de proteccion es necesario hacer lo siguiente:



a) Limpieza e inspeccion de las juntas soldadas. Después de concluir la
operacion de soldado, es importantisimo que todos los residuos sean
completamente removidos con RSK Rosin Solvent. Limpie a conciencia el
area entera de la instalaciéon con una aplicacion generosa de Rosin Solvent
y una brocha blanda hasta eliminar flujos residuales y manchas, y secar el

area con gasa.

b) Aplicacién de la cubierta protectora. Una vez que esta limpia y seca el area
de la galga, aplicar dos capas de recubrimiento a base de Polyuretane
Coating M-COAT A (ver Figura C.32), con diferencia de una hora después
la ultima capa. El espesor de cada capa mide entre 0.1 y 0.25 mm. El
Poliuretane Coating M-COAT A [76], es un solvente delgado de propdésito
general para uso de laboratorio, que seca al aire, tiene buena flexibilidad y

puede ser removido si es necesario con M-LINE Rosin Solvent o tolueno.

Figura E.32. Recubrimiento Poliuretane Coating M-COAT A

C.5 Conclusiones de las pruebas

1. El valor de la resistencia de aislamiento de infinito (o) indica que el
aislamiento entre la galga y el material base (la probeta), es adecuado ya

gue su valor es mayor de 20,000MQ.
2. Laresistencia de la galga en todas fue de 120 ohm que es la correcta.

3. En las mediciones de desviacién en 5% todas las galgas cumplen con el

rango de seguridad de 0.2%.
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4. En las mediciones de desviacion en 1% todas las galgas cumplen con el

rango de seguridad de 0.04%.

En sintesis las galgas extensométricas quedaron bien instaladas.

En la Figura C.33 se observan cinco probetas debidamente instrumentadas.

COMPUESTO

AL 2024-T3 ~ ALUMINIO AI-AL-Al - AL-AI-AL  ACERO INOXDABLE

Figura C.33. Probetas individuales y compuestas instrumentadas con extensémetros



ANEXO D

Resultados de las pruebas experimentales en materiales compuestos

laminados metalicos simétricos

Este anexo se informa del proceso seguido para obtener los resultados a partir de

las pruebas experimentales y esta constituido de la siguiente forma:

1)

2)

3)

4)

5)

Primero se informa como fueron obtenidos las constantes elasticas (mddulo
de elasticidad y relacibn de Poisson) y los Coeficientes de Expansién
Térmica (CET) de las probetas individuales de aluminio (AL) y de acero
inoxidable (Al) que son de material similar a los de las capas que

constituyen los compuestos cl (AL-AI-AL) y c2 (Al-AL-Al).

Se describe el proceso de como se llevaron a cabo las pruebas
experimentales térmicas en los materiales compuestos cl y c2 y cuales
fueron las deformaciones resultantes, también de cdédmo estas fueron

corregidas.

Se determinan los CET de las capas de los compuestos cl y c2, utilizando
las ecuaciones resultantes de un método inverso [2], y se comparan con los
CET experimentales de las probetas individuales y con los de una base de
datos. Esto se hizo para validar el modelo matematico propuesto en el
trabajo de tesis.

Ya con el modelo matematico validado, se calculan con las ecuaciones

resultantes del modelo, los esfuerzos térmicos interlaminares y globales.

Finalmente se utiliza el software Maple 13 para que mediante los sistemas
de ecuaciones correspondientes a dos compuestos cl y c2 se determinen
en forma simultanea los CET y los esfuerzos térmicos interlaminares de las

capas de aluminio y el acero inoxidables que integran los compuestos.
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D.1 Pruebas experimentales en probetas individuales y compuestos

En esta seccion se informa sobre las pruebas experimentales llevadas a cabo en
los especimenes individuales y los resultados obtenidos. Las pruebas

experimentales fueron las siguientes:

6 Pruebas a tensidn para determinar las constantes elasticas (moédulo de
elasticidad E y relacién de Poisson v) de una probeta de aluminio y otra de
acero inoxidable similares a las de las capas que constituyen los

compuestos.

7 Pruebas térmicas para determinar los CET de una probeta de aluminio
(a4,) y de una probeta de acero inoxidable (a,;), similares a las capas que

integran los compuestos.

8 Pruebas térmicas para analizar esfuerzos en probetas compuestas c1y c2.

D.1.1 Pruebas atension para determinar las constantes elasticas

Las pruebas de tension fueron llevadas a cabo en el laboratorio de ITESCA, y se

utilizaron los siguientes equipos y materiales.

e Maquina Universal State System Instron 22MF, 22, 000 Ibs (98KN).

e Puente de Wheatstone, Model P3 Strain Indicator and Recorded, Vishay.

e Vernier digital marca Minutoyo.

e Lap-Top

e Probeta de aluminio cuya dimension en milimetros es 153.5 x 25.35 x 2.93,
instrumentada con dos extensometros EA-06-120LZ-120/E, uno longitudinal
y otro transversal.

e Probeta de acero inoxidable con dimensiones en milimetros de 153.5 x

25.35 x 2.93, instrumentado de forma similar a la de aluminio.

Las pruebas se llevaron a cabo mediante la norma NMX-B-310-1981-SCFI [70],
los resultados relacionados con las constantes elasticas (médulo de elasticidad E
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y de la relacion de Poisson v) se muestran en la Tabla D.1 para el aluminio y, en la
Tabla D.2 para el acero inoxidable. Las Figuras D.1 y D.2, muestran las relaciones

entre el esfuerzo aplicado y las deformaciones longitudinales y transversales.

Las ecuaciones utilizadas en los célculos son las siguientes:

Para calcular el esfuerzo: o= P/A (D.1)
Para calcular el modulo de elasticidad: E=9/, (D.2)
Para la relacion de Poisson: V=— ET/SL (D.3)

Aqui, o es el esfuerzo, P es la carga aplicada, A es el area de seccion transversal,
E es el médulo de elasticidad o médulo de Young, € es deformacion, v es la

relacion de Poisson, e, deformacién transversal y ¢, es deformacion longitudinal.

Tabla D.1. Determinacion del modulo de elasticidad y la relacién de Poisson del aluminio

PROBETA DE ALUMINIO
A=bxa=x(2526x%0292)em” = 0.73759em’ = 7.3759 X 10™°m°

CARGA ESFUERZO Def. Long. |Def. Trans Mod. Young R. Poisson
N Mpa HE HE E en GPa v

1 254 3.44 49 00 -17 7.02E+01 0.347
2 269 3.64 52.00 -18 7.01E+01 0.346
3 368 499 71.00 -24 7.02E4+01 0.338
4 470 6.37 91.00 -30 7.00E+01 0.330
5 574 7.78 111.00 -37 7.01E401 0.333
B 756 10.24 146.00 -49 7.01E+01 D336
7 857 1161 166.00 -56 6.99E+01 0.337
3 961 13.02 186.00 -63 7.00E+01 0.339
9 1150 15.58 222.00 -75 7.02E401 0.338
10 1371 18.57 265.00 -88 7.01E401 0.332
11 1553 21.04 300.00 -101 7.01E+01 0.337
12 1720 23.30 332.00 -114 7.02E401 0.343
13 1921 26.02 370.00 -122 7.03E4+01 0.330
SUMA 9.132E+02 4 385
PROMEDIO 7.01E401 0.337
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Figura D.1. Relacion esfuerzo-deformacion probeta aluminio

Tabla D.2. Determinacion del modulo de elasticidad y la relacién de Poisson del aluminio

Wl o=l W s R

= e e
W RO O

A=

Carga
M
1450
1580
1680
1790
1910
2020
2130
2260
23490
24490
2620
2760
2850
29490

ACERO INOXIDABLE

b x a=x (2526 X 0.292)cm" = 0.73759cm* = 7.3759 x 10™>m’

Esfuerzo o Esfuerzo o  Deflong  Madulo deYoung Def Trans Relacion de
Pa Mpa HE Gap HE Poisson v
19600359.13 19.60 a7 2021 -27 0.2784
2141211546 21.43 106 202.2 -29 0.2736
2276731264 2277 113 2015 -31 02743
2425802954 24 26 119 2038 -33 02773
25884266.16 25.88 128 202.2 -35 0.2734
2737498306 27.37 136 201.3 =37 02721
28865699 .96 28.87 143 2019 -39 02727
3062745629 30.63 151 2028 -41 02715
32389212 63 32.39 159 2037 -d4d 0.2767
3374440081 33.74 167 2021 -4B 0.2754
35506166.15 35.51 175 2029 -48 0.2743
37403442 20 37.40 185 202.2 -51 0.2757
3862311966 38.62 192 201.2 -53 0.2760
4052039572 40.52 199 2036 -55 0.2764
Sumatoria 28334 3.8479
Valores promedio 202.4 0.2748
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Figura D.2. Relacion esfuerzo-deformacion probeta acero inoxidable

D.1.2 Pruebas térmicas para determinar los CET de una capa de aluminio y

una de acero inoxidable

Para determinar los coeficientes de expansion térmica de las capas de aluminio y
acero inoxidable que constituyen los compuestos cl y c2, se sometieron a cargas
térmicas cuatro probetas individuales una de aluminio y una de acero inoxidable
similares a las que constituyen las capas de los compuestos, de las cuales se
desconocen los coeficientes de expansion térmica, una mas de acero 1018, y otra
de aluminio 2024-T3, ambas con CET conocido (ajois = 11 #*/or, az24 =
23.4 *¥/,¢ ), las cuales son llamadas materiales de referencia. Las conexiones de
los extensometros entre el material de referencia y el de prueba fueron de medio

puente como se observa en la Figura D.3.

Test Material

2 £

w
3
Reference Mat'l

Figura D.3. Circuitos para medicion de coeficientes de expansion en galgas extensométricas de

1

medio puente [71]
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Los equipos utilizados en esta prueba son:

e Camara térmica Marca Felisa rango de 0 a 80°C, 120 volts, 60 Hz.
e TermoOmetro digital rango de -50 a 150°C.
e Puente de Wheatsone P3-Strain.

e Lap-Top

La norma utilizada para la prueba es la TN-513-4 [71], este proceso fue usado en
[72] para obtener el CET del acero inoxidable a temperaturas menores de cero

grados.

Para obtener el CET de las probetas de aluminio y de acero inoxidable se usa la
expresion siguiente [71]:

€T/0(G/S)—€T/0(G/R) (D 4)

ac=a
s Rt AT

Aqui a5 es el CET material de prueba, ay es el CET del material de referencia,

£r/0(c/s) deformacion térmica en material de prueba, er,o/r) €S deformacion

térmica en el material de referencia y AT es el cambio de temperatura.

Los CET de las probetas de aluminio y de acero inoxidable calculado mediante la

expresion (D.4) y con las siguientes consideraciones:

1. Para la probeta de aluminio, as= as,, ar = Q2024 Er/0(G/s) = €aL Y

€T/0(G/R) = €2024-

2. Para la probeta de acero inoxidable, as = ay;, ag = az024, E1/06/5) = €a1 Y

€T/0(G/R) = €1018-

Los resultados obtenidos estan registrados en las Tablas D.3y D.4.
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Tabla D.3. CET del aluminio Tabla D.4. CET probeta de acero inoxidable

TEMP. AT Ag as TEMP. AT Ag as
°C °C Me pe/°C °C °C ME pe/°C

28.4 0 0 28.3 0 0 0
30.2 1.8 8 27.64 30.3 2 27 24.500
37.8 9.4 9 24.16 34.0 5.7 48 19.421
44.6 16.2 17 24.25 36.8 8.5 57 17.706
45.0 16.6 18 24.28 45.4 17.1 112 17.550
46.0 17.6 19 24.28 45.7 17.4 114 17.552
SUMA | 96.97 52.808
PROM | 24.24 17.603

Aqui Ae es la diferencia entre la deformacion del material de prueba y la
deformacion del material de referencia y es un valor leido directamente del P3
Strain, resultado de la conexién de medio puente, es decir:

Ae = €7/0(6/s) — €T/0(G/R)-

D.1.3 Resumen de las pruebas mecéanicas y térmicas

Los resultados de las pruebas de tension y térmica son resumidos en la Tabla D.5.

Tabla D.5. Datos experimentales de constantes elasticas y CET

Propiedades Aluminio Acero Inoxidable
Coeficiente de Expansion Térmica (as) */o.- 24.2 17.6
Mddulo de elasticidad E GPa 70.1 202.4
Relacién de Poisson v 0.337 0.275

D.2 Pruebas térmicas en los materiales compuestos cly c2

Las pruebas térmicas consistieron en someter a los compuestos cl y c2 a
temperaturas superiores a la del medio ambiente, tomar lecturas de las
deformaciones longitudinales y transversales y, finalmente, mediante un proceso

propuesto, proceder a la correccion de éstas.
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D.2.1 Pruebas térmicas experimentales para obtener las deformaciones

Se instalaron los compuestos cl y c2, y dentro de la cAmara térmica (ver Figura
D.4) y se conectaron los cables de los extensémetros al puente de wheatstone P3-
Strain y se inici6 la prueba. La temperatura de inicio fue 23.4°C incrementando la
temperatura 5°C cada 20 minutos y el rango de temperatura fue de 23.4 a 63.2°C.
También se conecto al puente la probeta de aluminio 2024-T3. Las deformaciones
medidas se muestran en la Tabla D.6. El tiempo que aparece en la tabla es el

tiempo en que permanecié sin variacion la deformaciéon medida.

Tabla D.6. Datos experimentales obtenidos de la prueba de los compuestos

COMPUESTO COMPUESTO | ALUMINIO

AJUSTE | TEMP AL-Al-AL Al-AL-Al 2024-T3 TIEMPO

°C °C | g1 beE 539c1 HE | 2.1 ue 8362 UE| Ex UE Min

23.4 0 0 0 0 0

25 26.2 10 12 7 7 12 11

30 343 80 81 54 55 113 12

35 36.3 102 101 64 62 132 10

40 44.2 165 164 101 99 214 12

45 49 213 211 131 126 256 11

50 53 252 250 145 141 296 11

55 56.2 286 283 160 156 10

60 63.2 359 354 189 184 13

65 66.4 395 392 215 211 12

Figura D.4. Probetas dentro de la cAmara y conectadas al P3-Strain
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D.2.2 Correccion de las deformaciones medidas en los compuestos cly c2

Para determinar los CET de las capas, asi como los esfuerzos térmicos
interlaminares y globales de los compuestos cl y c2, se corrigieron de acuerdo
con la norma [73], los valores de las deformaciones producidas por la modificacion
de la resistencia de los extensometros debida a los cambios de temperatura. Para
lograr esto, se expresaron en términos de incrementos, tanto la temperatura como
las deformaciones medidas. En este caso la temperatura de referencia fue 23.4°C
y las deformaciones correspondientes &7, =), = &, = €y, = 0, los datos
relacionados con los dos compuestos y con el aluminio 2024-T3, utilizado como
referencia, se muestran en la Tabla D.7, y en la Figura D.5, se muestran las
relaciones del cambio de temperatura AT y las deformaciones en los compuestos

y el material de referencia.

Tabla D.7. Incrementos de temperatura y deformaciones

COMPUESTO MATERIAL
TEMP. AL-AI-AL Al-AL-Al AL 2024-T3
AT g}?cl g}?cl Sgcz <‘:3(3c2 Ex
°C ue Ue ue Ue Ue
2.8 11 12 7 7 12
10.9 80 81 54 53 113
12.9 100 100 65 64 132
20.8 165 164 110 109 214
25.6 213 211 131 129 256
29.6 253 251 145 142 296
32.8 290 287 160 157
39.8 359 356 189 186
43.0 395 392 203 198
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Figura D.5. Relacion AT-deformaciones compuestos c1, c2 y AL 2024-T3

El procedimiento llevado a cabo para la correccion de las deformaciones es el

siguiente:

1. Conocidos los incrementos de temperatura AT, las deformaciones en las
fronteras (ver Tabla D.7) y el CET del material de referencia aluminio 2024-
T3 (ag), se determinan los CET promedio de los compuestos AL-Al-AL
(aspy) Y AI-AL-Al (agp,), respectivamente. La ecuacion general para obtener

CET para materiales de prueba es de acuerdo con [71], la siguiente:

€T/0(G/S)~€T/0(G/R) (D 4)
AT ’

as = ap +

Aqui, as es el CET del material de prueba (de cada compuesto), ai es el

CET del material de referencia (aluminio 2024-T3), y su valor es 23.4 ¥/, .,

erjoGs) Y €rjocy Son las deformaciones térmicas medidas en los
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materiales de prueba y referencia respectivamente, AT es cambio de

temperatura.

Para determinar los CET promedio de los compuestos c1 (AL-AI-AL), y c2
(AI-AL-Al), la expresion (D.5) es equivalente a:

—_ Egcl_sR
Aspxc1 = AR T TAT.
0
— Exc2—€ER
Qspxcz = AR T TAT (D.5)

& —&
_ yc1~€R
Aspyc1 = Qg + CMTer

0
SyCZ_‘ER
AT¢,

Aspycz = Qg +

donde .1, €)1 Y €3c2: €yc2 SON las deformaciones térmicas longitudinales y

transversales respectivamente medidas en los compuestos cl y c2

respectivamente. Los CET promedio se observan en las Tablas D.7 y D.8.

. Se determinan los CET esperados, Qespc1 Y Aespez, Para compararlos con los

CET promedio de cada compuesto mediante las expresiones siguientes:

Aespc1t = NaLc1®ar t Narc1ai

Aespcz = NaLc2®ar + Naic2ai (D.6)

Aqui, para el célculo se consideran los CET obtenidos experimentlamente

(ay, = 24.2 ”g/oc Y ay = 17.6”8/06, y las fracciones volumétricas (UALcl =

Narcz = 2/3 »Narcr = NaLez = 1/3 )
Por lo que los CET esperados en los compuestos cl y c2, son:
&€ &
Hespe1 = 22# /OC y QAespcz = 19.8# /oC

Una vez comparados los CET promedio con los esperados, y si éstos
tienen valores cercanos, con los CET promedio (&spyxc1, Xspxcz) » Y 10S

cambios de temperatura AT conocidos, mediante las expresiones (D.7), se
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obtienen las deformaciones corregidas &cyc1, Ecxcz Ecycts Ecycz, Para cada

compuesto (ver Tablas D.8 y D.9).

Dado que AT, = AT, = AT

Ecxc1 = Uspxc1 * AT
Ecxcz = Uspxcz * AT
Ecyc1t = Aspyc1 * AT
Ecyc2 = Uspyc2 * AT

(D.8)

Tabla D.8. CET promedio y deformacion corregida en x, de los compuestos c1y c2

DEFORMACION
AL-AI-AL | AI-AL-Al | AL 2024T3 | AL-AI-AL | AI-AL-Al CORREGIDA
AT ga(c)cl ga(c)cz €R Aspxci Aspxca g((:)xcl g((:)xcz
ue ue
°C ue pe pe [oc [oc pe pe
2.8 11 7 12 23.04 21.614 60.2 52.7
10.9 80 54 113 20.37 17.99| 234.4| 2053
12.9 100 65 132 20.92 18.21| 277.5| 243.0
20.8 165 110 214 21.04 18.40| 447.4| 391.8
25.6 213 131 256 21.72 18.52| 550.6| 482.2
29.6 253 145 296 21.95 18.30| 636.6| 557.6
SUMA 129.05 113.02
PROMEDIO 21.508 18.84

Tabla D.9. CET promedio y deformacion corregida en y, de los compuestos c1y c2

DEFORMACION
AL-AI-AL | AI-AL-Al |AL2024T3 | AL-AI-AL | AI-AL-Al CORREGIDA
AT 53961 51(/)c2 ER Aspyc1 Aspyc2 ‘Sgycl g((:)ycz
°C pe pe ue "/ °C "/ °C ue ue
2.8 12 7 12 23.4 21.614 60.3 52.6
10.9 81 53 113 | 20.464 17.895| 234.4 204.6
12.9 100 64 132| 20.919 18.129| 277.8 242.2
20.8 164 109 214| 20.996 18.352 | 4483 390.4
25.6 211 129 256| 21.642 18.439| 551.7 480.5
29.6 251 142 296| 21.890 18.197| 637.9 555.6
SUMA 129.302| 112.627
PROMEDIO |  21.550 18.771
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D.3 Calculo de los CET de las capas de aluminio y acero inoxidable por

meétodo inverso para validacion del modelo

En esta seccion se calculan por el método inverso [2], los coeficientes de
expansion térmica de las capas de aluminio y de acero inoxidable que integran los
compuestos cl y c2, que sirven para validar en modelo propuesto en esta tesis.
Las ecuaciones que van a ser utilizadas se desarrollaron en el capitulo 4. El

proceso que se siguio fue:

3. Se calcularon los CET de las capas de aluminio (a,;) y de acero inoxidable
(ay;), con las ecuaciones obtenidas en el Anexo B, relacionadas con los

esfuerzos térmicos en la direccion x.

4. Calculo de los CET de las capas de aluminio (ay4;) y de acero inoxidable
(a4;), con las ecuaciones obtenidas en el Anexo B, relacionadas con los

esfuerzos térmicos en la direccion y.

D.3.1 Calculo de los CET de las capas de aluminio (a,;) y de acero

inoxidable (ay;), con esfuerzos térmicos en direccion x

Para el calculo de los CET ay; y ay;, en base a los esfuerzos en direccion x, las

expresiones utilizadas fueron:

1) ay = 1-var {D + [C _ EALaALATCZ] UAch} (D.9)
Al ™ EpATc2 1-var Nalc2 '
2) Anr = 1 { A (TIALcl) _ C (TIAch) + B _ D }
AL EAL (nALc1_nAch> ATc1 \Ngpeq ATc2 \ N ajcz ATc1l  ATc2
1=vAL\NAIc1 MAlc2

_ 1 D (MNaic2 B (MNaic1 c A
3) @ =% - + -
Al (Nalcz TIAm) ATc2 \DaLcs ATc1 \faLc1 ATc2  ATc1

1-va1\NaLc2 MALct

Los médulos A, B, C, y D, son determinados de la siguiente forma:

E

1) A= ﬁ(egﬂ + VaL€yer) (D.10)
E

2) B = 1_;4;12 (gp(c)cl + VA1€39c1)
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3) ¢ =—AL

1-v42

4) D =24

1-v g2

(ga(c)cz + VALSSCZ)

(ga(c)cz + VAI‘SSCZ)

Los datos experimentales utilizados para el célculo son:

d) Mddulos de elasticidad E,; = 70.1 GPa,E,; = 202.4 GPa,

e) Relaciones de Poisson v,;, = 0.337,v4; = 0.275

f) Fracciones volumétricas 4.1 = 2/3,77A101 = 1/3;77AL02 = 1/3r77AIc2 = 2/3

Aplicando los datos experimentales y las ecuaciones (D.9) y (D.10), se calculan

los CET de las capas de aluminio y de acero inoxidable en funcion de los

esfuerzos térmicos en la direccidon del eje x, y los resultados se registran en la
Tabla D.10.

Tabla D.10. CET de las capas de aluminio y acero inoxidable, con esfuerzos en x, Método Inverso

AT1 | AT2 AL-AI-AL Al-AL-Al MODULOS CET CET CET
OaL Qal Qal
°C | °C Ex1p Eyip Ex2p €vop A B C D uel°C | uel°’C | pel’C
2.8| 2.8]0.000065 | 0.000065 | 0.000061 | 0.000061 | 6786082 | 18254726 | 6365369.85 | 17123000.94 | 25.94 | 21.029 | 21.029
10.9| 10.9 ] 0.000222 | 0.000222 | 0.0001961 | 0.000196 | 23355817 | 62827720 | 20621189.9 | 55471506.34 | 25.31| 16.796 | 16.796
12.9] 12.9| 0.00027 | 0.00027 | 0.0002349 | 0.000235 | 28383323 | 76351835 | 24702094.6 | 66449239.93 | 26.55| 16.825| 16.825
20.8 | 20.8 | 0.000438 | 0.000438 | 0.0003827 | 0.000383 | 46038495 | 123844679 | 40253707 | 108283458.7 | 26.53 | 17.062 | 17.062
SUMA 104.3| 71.71| 71.71
PROMEDIO 26.08 | 17.928|17.928
D.3.2 Calculo de los CET de las capas de aluminio (a,;) y de acero

inoxidable (a,;), con esfuerzos eny

Para el calculo de los CET ay; Y a4;, €n base a los esfuerzos en direccion vy, las

expresiones utilizadas fueron:
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1) a, = @ [% + (Afa - ElA_LV“:LL) (Zjﬁ)] (D.11)

1-var

2) @y = 1 { G (WAch) _E (nALcl) H F }
AL Ear (—UALCZ——UALH) ATc2 \Naic2 ATcq \Narc1 ATe;  ATeq
1=vaL\NAlc2 MAlc1

_ 1 H NAlc2 F NAlci G E
3) Ay = % —_— - ) +— -
Al (TAlc2 "Alcl) ATc2 \NALc2 ATc1 \NALc1 ATc, AT¢q

1-var\NaLc2 MALct

Los médulos E, F, G, y H, son determinados de la siguiente forma

1) E =2 (eyer + Vareleer) (D.12)
2) F= % (ggyccl + Var&deet)
3) G= l_Ej:Lz (ggycz + VaL€dhe2)
4) H= % (Sgycz + VAIngCZ)

Aplicando los datos experimentales de la secciéon D.2.1, y las ecuaciones (D.11) y
(D.12), se calculan los CET de las capas de aluminio y de acero inoxidable en
funcién de los esfuerzos térmicos en la direccion del eje vy, los resultados se

registran en la Tabla D.11.

Tabla D.11. CET de las capas de aluminio y acero inoxidable, con esfuerzos en y, método inverso

AT1 | AT2 AL-AI-AL Al-AL-Al MODULOS CET CET CET
AL QA Qal
°C °C €x1 Ev1 Ex2 Evy2 E F G H pe/l°C | pel°C | pel°C

2.8| 2.8]0.000064 | 0.000064 | 0.000061 | 0.000061 6786082 | 18254726 | 6365369.9 | 17123000.9 | 25.94 | 21.029 | 21.029

10.9]10.9 | 0.000222 | 0.000222 | 0.0001961 | 0.000196 | 23355817 | 62827720 | 20621189.9 | 55471506.3 | 25.31 | 16.796 | 16.796

1291129 | 0.00027 | 0.00027 | 0.0002349 | 0.000235 | 28383323 | 76351835 | 24702094.6 | 66449239.9 | 26.55 | 16.825 | 16.825

20.8 | 20.8 | 0.000438 | 0.000438 | 0.0003827 | 0.000383 | 46038495 | 123844679 | 40253707 | 108283458.7 | 26.53 | 17.062 | 17.062

SUMA 1043 71.71| 7171

PROMEDIO 26.08 | 17.928 | 17.928
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D.3.3 Valores finales de los CET de las capas de aluminio a4, Yy acero

inoxidable Ayp

Para determinar los valores finales de los CET de las capas de aluminio a,4; y de
acero inoxidable a,4;, se suman los CET obtenidos utilizando los componentes de
esfuerzo en direccion x, de la Tabla D.10, y los obtenidos mediante los
componentes de esfuerzo en direccion y, de la Tabla D.11, y se promedian. Los

resultados se observan en la Tabla D.12.

Tabla D.12. CET resultantes para las capas de aluminio y acero inoxidable: método inverso

CET PROMEDIO

TABLA | CET capas de aluminio y acero inoxidable Método Inverso | a,, (“e) | Yar (%10

D.10 Considerando esfuerzos en x 26.08 17.928

D.11 Considerando esfuerzos eny 26.08 17.928
Suma 52.19 35.856
CET finales 26.08 17.928

D.3.4 Comparacion de los CET MI, contra CET experimentales y de MatWeb

Para estar en condiciones de validar el modelo mateméatico utilizado en este
trabajo de tesis, en la Tabla D.13 se establece una comparacién entre los CET
obtenidos por el Método Inverso, los experimentales de la Tabla D.5 y los de la
base de datos MatWeb [74].

Tabla D.13. Cuadro comparativo método inverso respecto datos experimentales y base de datos

MatWeb
METODO DIFERENCIA POCENTAJE %
CET M. I. Exp. MW Exp. MW Exp. MW
ar (%) 26.08 24.2 23.4 1.88 2.68 7.76 11.45
Aa (M) | 17.928 | 17.6 17.3 0.328 0.628 1.86 3.63

Los resultados anteriores demuestran que el modelo propuesto para determinar
los esfuerzos térmicos interlaminares y globales es valido y adecuado, dado que,
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con respecto a los CET experimentales el porcentaje de diferencia es menor del
10%.

D.4 Calculo de los esfuerzos térmicos interlaminares y globales en

materiales compuestos laminados metalicos simétricos

Debido a que el modelo propuesto ha sido validado en la seccidn anterior, y que
es adecuado para el andlisis de esfuerzos térmicos, en materiales compuestos
laminados metélicos simétrico, el siguiente paso es determinar éstos, en los

compuestos en estudio. Estos compuestos como se menciond previamente son:

c) Compuesto laminado metalico simétrico c1 (AL-Al-AL)

d) Compuesto laminado metélico simétrico c2 (Al-AL-Al)

El célculo de esfuerzos térmicos globales e interlaminares en los compuestos c1 y
c2, se lleva a cabo utilizando las ecuaciones 4.17 y 4.18 del capitulo 4, que son

reescritas en este Anexo a continuacion:

1) OGxc1 = NaLc1Oxarct t Narc10xaict (D.12)
2) OGxc2 = NaLc20xaLc2 + Narc20xaicz
3) OGyc1 = NaLc1Oyarct + Narc10yaict

4) OGyc2 = NaLc20yarc2 T Naic20yaic2

1) Oxarer = % (ggx” + VALSCQYCI) h EALla+1/TLTC1 (D-13)
2) OxAlc1 = % (S((J)xcl + VAISgycl) - EAIl(i[:lllem

3) Oxarcz = % (eCxcz + Varelyez) = EAioi?/;ALTCZ

4) Oyprcz = % (8xcz + Varelycz) — EAlloi?,iTcz

5) OyALc1 = % (ggycl + 1/Angxcl) - EAZT?/ZiTCI

6) Oyalc1 = %A;Iz (ggycl + VAIngcl) - EAIIOE:,IAAITCI
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_ _Ea 0 0 EaLaaLATc;
7) O-yALCZ — 1-v,4.2 (E(chz + 1/AL‘?Cch) 1-vay

_ _Ea 0 0 Ea1aaiATe;
8) UyAIcZ - 1-v4,2 (‘gCch + VAISCxCZ) 1-vga;

Para el célculo se utilizan las constantes experimentales elasticas (modulo de
elasticidad y relacion de Poisson) y térmicas (Coeficiente de Expansion Térmica)
de las probetas individuales registradas en la Tabla D.5, las deformaciones
corregidas registradas en las Tablas D.9 y D.10, las fracciones volumétricas
registradas en la seccion D.3.1, y los cambios de temperatura.

Debido a que los compuestos mencionados no estan restringidos mecanicamente
en sus fronteras, ni estan sometidos a cargas mecanicas, es decir, solo estan

sometidos a cargas térmicas, los esfuerzos globales deben ser cero.
En el proceso se calculan:

1. Los esfuerzos térmicos interlaminares y globales en el compuesto c1.

2. Los esfuerzos térmicos interlaminares y globales en el compuesto c2.

D.4.1 Célculo de esfuerzos térmicos interlaminares y globales en el

compuesto cl

Los esfuerzos térmicos interlaminares oyaic1, Oxarct Oyarct, Oyaici, Y Qlobales
O6xc1, Ogyc1, JU€ Se generan en el compuesto cl, son obtenidos mediante las
expresiones (D.13, 1, 2, 3y 4) y (D.12, 1 y 2), respectivamente, con los datos

experimentales de la Tabla D.5, las fracciones volumétricas (77ALC1 = 2/3;77AIC1 =

1/3 ) los cambios de temperatura y de las deformaciones corregidas (Tablas D.8 y

D.9). Los resultados se muestran en la Tabla D.14.

En las Figura D.6 se muestran las relaciones de los cambios de temperatura (AT)

y los esfuerzos térmicos interlaminares (0,401, Oxaic1) Y QlObales oy, del
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compuesto cl, y en la Figura D.7 las relaciones con los esfuerzos interlaminares

(Gyarc1r Oyaic1) Y 9lobales ag,,.; del mismo compuesto.

Tabla D.14. Esfuerzos térmicos interlaminares y globales calculados para compuesto c1

TEMPERATURA AT °C

AT €% xe1 SOCycl OxALc1 OyALc1 OxAlc1 Oyaic1 OGxc1 OGyc1
°C Uue Uue MPa MPa MPa MPa MPa MPa
0 0 0 0 0 0 0 0 0
2.8 60.2 60.3| -0.797 | -0.791 | 3.060 3.076 0.489 0.498
10.9 234.4 235.9| -3.066 | -2.988 | 11.992 | 12.231 | 1.953 2.085
12.9 277.5 278.0| -3.653 | -3.627 | 14.141 | 14.220 | 2.278 2.322
20.8 447.4 448.3 | -5.893 | -5.846 | 22.795 | 22.938 | 3.670 3.749
25.6 550.6 551.7| -7.258 | -7.200 | 28.042 | 28.217 | 4.509 4.606
29.6 636.6 637.9| -8.394 | -8.326 | 32.416 | 32.623 | 5.209 5.324
© CALCULO DE ESFUERZOS INTERLAMINARES Y GLOBALES COMPUESTO AL-AI-AL
B TEMP-ESF SXAL1
TEMP-ESF SX1Al
M TEMP-ESF GLOBALES SGX1
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Figura D.6. Relacion entre la temperatura y los esfuerzos térmicos interlaminares o, (SXAL1),

Oxnic1 (SXAIL) y globales 6,1 (SGX1)
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@ CALCULO DE ESFUERZOS INTERLAMINARES Y GLOBALES COMPUESTO AL-AI-AL
B TEMP-ESF SyALl

TEMP-ESF SY1Al
M TEMP-ESF GLOBALES SGY1

ESFUERZOS Mpa
[any
o

TEMPERATURA AT °C

Figura D.7. Relacion entre la temperatura y los esfuerzos térmicos interlaminares oy4;.; (SYAL1),

Oyaic1 (SYAIL) y globales g¢,cq (SGY1)

D.4.2 Célculo de esfuerzos térmicos interlaminares y globales en el
compuesto c2 (Al-AL-Al)

Los esfuerzos térmicos interlaminares oyac2, Oxarcz Oyarcz Oyarcz: Y 9lobales

O6xc2) Ogyc2, 9enerados en el compuesto c2, se calculan con los datos de la Tabla

D.5, las fracciones volumétricas (nasc; = 1/3.Mac2 =2/3), los cambios de

temperatura y de las deformaciones corregidas (Tablas D.8 y D.9). Los resultados

se muestran en la Tabla D.15.

En las Figuras D.8 se muestran las relaciones de los cambios de temperatura (AT)
y los esfuerzos térmicos interlaminares (0xar1c2, Oxaic2) Y Qlobales oy, del
compuesto cl (AL-AI-AL), y en la Figura D.9 las relaciones con los esfuerzos

interlaminares (o) 412, dyaic2) Y 9lobales oy, del mismo compuesto.
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Tabla D.15. Esfuerzos térmicos interlaminares y globales calculados compuesto c2

AT & OCxcz € 0cycz OxALc2 OyALc2 Oxalc2 Oyaic2 OGx2 OGyc2
°C Ue Ue MPa MPa MPa MPa MPa MPa
0 0 0 0 0 0 0 0 0

2.8 52.7 52.6| -1.595 | -1.600 | 0.950 | 0.934 | 0.102 | 0.090
109 205.3| 204.6| -6.202 | -6.239 | 3.722 | 3.610 | 0.414 | 0.327
12.9| 243.0| 242.2| -7.336 | -7.378 | 4.415 | 4.288 | 0.498 | 0.399
20.8| 391.8| 390.4|-11.833|-11.906| 7.108 | 6.885 | 0.794 | 0.622
25.6| 482.2| 480.5|-14.564 |-14.653| 8.745 | 8.475 | 0.975 | 0.766
29.6| 557.6| 555.6|-16.835|-16.940| 10.125 | 9.807 1.139 | 0.892

ESFUERZOS Mpa

© CALCULO DE ESFUERZOS INTERLAMINARES Y GLOBALES COMPUESTO Al-AL-Al

B TEMP-ESF SXAL2

TEMP-ESF SXAI2

M TEMP-ESF GLOBALES SGX2

15

10

=4

-10

-15

-20

TEMPERATURA AT °C

Figura D.8. Relacion entre la temperatura y los esfuerzos térmicos interlaminares g,4;, (SXAL2),

Oyaicz (SXAI2) y globales gy, (SGX2)
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@ CALCULO DE ESFUERZOS INTERLAMINARES Y GLOBALES COMPUESTO Al-AL-Al
W TEMP-ESF SYAL2
TEMP-ESF SYAI2
M TEMP-ESF GLOBALES SGY2
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Figura D.9. Relacion entre la temperatura y los esfuerzos térmicos interlaminares oy,4;,, (SYAL2),

Oyaic2 (SYAI2) y globales ag,,, (SGY2)

D.5 Calculo en los compuestos cl y c2, de los CET y célculo de esfuerzos

térmicos interlaminares, mediante el software Maple 13

Otra forma de validar y demostrar la eficiencia del modelo propuesto, es
determinando en forma simultdnea mediante un software los CET (ay, Yy ay;), de
las capas de los compuestos cl y c2, y los esfuerzos térmicos interlaminares
OxaLc1) OyaLct) Oxaict) Oyaict, A€l COMPUEStO CL, Y Oxarc2, Oxarca) Oxarc2, A€l compuesto
c2. El software utilizando en esta tesis para este propoésito, es el Software Maple
13. Las ecuaciones y datos utilizados para alimentar el Software Maple 13, son los
sistemas de ecuaciones (D.12) y (D.13), las constantes experimentales de la Tabla
D.5, las temperaturas y deformaciones corregidas de las Tablas D.8 y D.9, y las
fracciones volumétricas utilizadas en la seccion D.3.1, y el calculo simultaneo

mediante Maple 13, se llevé a cabo de la siguiente forma:
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1) Primero se determinan a,;, Y au;, asi COMO Oyarc1, Oxarct Y OxaLcz Oxalcz:
utilizando los componentes en x de los esfuerzos térmicos globales

ecuacion (D.12) e interlaminares ecuacion (D.13).

2) Despues se determinan ay;, Y @y, asi COMO Gya1c1, Oyaic1 Y Oyarczs Oyarca:

mediante los componentes en y de las ecuaciones (D.12) y (D.13)

D.5.1 Calculo simultaneo por Maple 13 de los CET y los esfuerzos térmicos

interlaminares en direccion del eje x, de las capas de los compuestos cly c2

Utilizando las ecuaciones (D.12, 1, 2), y las ecuaciones (D.13, 1, 2, 3, 4),

esfuerzos en la direccidn x, se obtienen mediante Maple 13, los CET de las capas

de aluminio y de acero inoxidable. Esto es:

[> CALCULO DE COEFICIENTES DE EXPANSION TERMICA ¥ DE ESFUERZOS
INTERLAMINARES O LOCALES EN DIRECCION x
CALCULO DE:j COEFICIENTES EXPANSION TERMICA ¥ ESFUERZOS INTERLAMINARES O LOCALES (1)
=> rastart -
> SGXI = 0:5GX2 = 0: VAL = (.337 : VAI i= 0.275 : EAL = 0.701el] - EAI == 0.2024¢12 : BTI
= 2.8:DT2 == 2.8 : DX = 0.0000602 : DX2 = 0.0000527 : DY] = 0.0000603 : DV2
‘= 0.0000526 : NAL] = % S NATL = é P NALZ = ? S NARZ = % :
[>
> eqns = [o — - SGXI + NALI *SXALL + NAII * SXATI, 0 =-SGX2 + NAL2 * SXAL2 + NAIZ * SXAI2,
% *
0=-SYALl + [ EAL *(DXI + VAL*DYI) — [ EAL ¥ CEAL ¥ DTV 0
(1 — (VAL *VAL)) (1 — VAL)
* *
— - SXAIT + [ EAL * (DX + VAI* DY) — [ LAY CEALT DTS 0=
(1 — (VAI*7AD)) (1 — vAI)
* *
- SXALZ AL *(DX2 + VAL *Dy2) — | ZALTCEAL* DT2 o=
(1 — (VAL *V7AL)) (1 — VAL)
* *
- SXAD + [ £Al * (DX2 + VAI* D¥2) — [ FAITCEAI*DTZ |
L (i = (VAr*pan)) (1 — VA7)
> solve(egns, { SXALL SXAIL, SXAL2, SXAIZ, CEAL CEAL}):
CRAS=0.00001723428003, CFAL = 0.00002714996079, 554757 = 5. 5330992117 106, SEXAZ = 1234156277 106, SXALF = 2y
—1.689935059 106, SXALZ = —2. 488312555 106
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:> restart -

> SGXI =00 8GX2 =0 VAL = Q337 : VAI '= Q.275 : EAL = Q.70iell : FAT := Q.2024e12 : DTI
=102 DTZ = 10.90 » DX = Q.0002344 - DXZ = Q0002053 : DY = Q.0002359 - DV2
= 0002046 - NALSL = = s MNATD = = STINALZ = 4 JNALR = Z :

L 3 3 3 3

L=

> egnrs 1= [O =-SGX] +MNALI *SXYALD + NATI ¥ SXATI, 0 =-5CGX2 + MNALZ2 ¥ SXALD  NADZ? * SXAT2,

_ FAL . . B [ FAL* CEAL * DT? ]
0 S)CALE—.‘—[”_(VAL*VAL))] (DX1 + VAL *DVI) ST 0
_ EAT N . _ [ FAI* CEAI* DTI ] _
S)ﬁdﬂ—!—[“_(VAI*VAI))J (DX7 + VAI* DY) T 0
) FAL . . B [ FAL * CEAL * DT2 ] _
Sﬂz2+[(f—{VAL*VAL})] (DXZ + VAL *DV2) T 0
) FAT . . B [ FAI* CEAT* DT2 ” _
I 3):412+[(1_(VAI*VAI”] (DX2 + VAI* DY2) =7
> solvelegns, { SXALL, SXAII, SXALZ, SXAIZ, CEAL, CEAI}):
':CEAI= 0.000017229a7323, OFAL = 0.00002722217848, SXAS = 1. 309879513 ID?, EXAIZ =4 542407837 106, EXALS =
| — A 5AEITEATE 106, SXALZ = -2 AaB4815673 106 !
=>~ restart ;
> SGXI = 0: SGX2 = 0: VAL = 0.337 : VAL := 0.275 : EAL i= 0.701ell : EAl = 0.2024¢12 : DTI
= I12.9: DT2 = 12.9 : DX1 i= 0.0002775 : DX2 = 0.000243 : DY1 = 0.000278 : DY2
— 0.0002422 : NALI = 2 : ATl o= L parz = L = 2
i 3 3 3 3
=>
> egns = |0 =-S5 + NALI*SYALI + NAII * SYAIL, 0 =-5GX2 + NAL2 * SXALZ + NAI? * SXALZ,
* *
o=—SXAL;+[ FAL *(DXI + FAL +D¥1) —[ FAL®CEAL®DTI Y
(1 — (FAL*FAL)) (1 — VAL)
E E
=—SXAIJ+[ EAl * (DX1 + VAI*DY1) —[w . 0=
(1 — (FAT* VAI)) (1 — vAI)
* *
_SXALZ + [ FAL *(DX2 + VAL *DY2) — [ FAL®CEALYDIZ | 5
(I — (PAL*FAL)) (1 —vAL)
* *
SXAIZ + [ FAl * (DX2 + VAI* DY2) — [—EAI CEAI*DTZ 11 .
i (1 — (FAI*VAI)) (1 — val)
> solve(egns, {SXALL SXAIL, SXAL2, SXAR, CEAL, CEAIY):
':CEAI= 0.0000172434435322, CFAL = 0.00002716726950, SXASF = 1.540122338 ID?, SXALR = 5891497350 106, SXALF = {6)
i =7 00611690 106, SXALZ = —1.138299470 ID?
=>~ restait
> SGXI = 0:85GX2 = 0: VAL = 0.337 : VAT == 0.275 : EAL = 0.701el] : EAT = 0.2024¢12 : DTI
= 20.8: DT2 = 20.8 : DX] = 0.0004474 : DX2 = 0.0003918 : DY] := 0.0004483 : DV2
= 0.0003904 : NALI = 2 : NAI = L - pjazz = Lo = 2
i 3 3 3 3
(>
> eqns = [O=—SGXI + NALI*SXALT  NAII * SYATI, 0=-SGX2 + NAL2 * SYAL2 + NAIR * SXAL,
* *
O=—SXAL£+[ FAL *{DXE+VAL*DI’.E}—[ EAL®CRAL®DT! \ 4
(1 — (VAL*VAL)) (1 — VAL)
* *
= - SWAI + [ EAT *(DX1 + VAT*DYI) — [w . 0=
(1 — (VAI*VAI)) (1 — VA
* *
—S)_CAL2+[ EAL *(DX2 + VAL *DY2) —[ FAL®CEAL®DT: |\ 42
(1 — (FAL*VAL)) (1 — VAL)
* *
- SYAIZ + [ EAT *(DX2 + VAI*DY2) — [—EAI CEAITDTZ | .
i (1 — (VAI*¥AD)) (1 — val)
> salve(eqns, {SXALL SXAIL, SXAL2, SXAIR, CEAL, CEAI});
':CE)'U: 0.00001724108841, CRAL =0.00002716812961, SXAL = 2 484061581 ID?, ASXAFZ =9 180138213 106, SXALE = {7}
—1.242030791 ID?, AXALZ = -1 836027643 ID?
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=.> rastart ;

_> SOXD =0 8GX2 =0 VAL = 0,337 - VA = 0275 : EAL = 0.701ell : EAI .= 0.2024el2 : DTI
=250 : DT2 =256 : DXT = 0.0005506 - DXZ2 = 0.0004822 - DY = Q.0005517 - DY2
= (0.0004805 » NALT = % MAIT = é MNALZ = é MNAILZ = %

s
> egns = [O=-SGXI + NALI ¥ SXALD + NAI * SXAL, 0=-5GX2 + NAL2 * SXALZ + NAIZ* SXAL,

* *
Q=_S)_C4M+[ EAL *{DXHVANDY”_[EAL CEAL*DTI 0
(1 — (VAL*VAL)) (1 —vAL)
* *
=—S)Glﬂ-!—[ EAT *{DXI—!—VAI*DYI)—[W , 0=
(1 — (VAI*FAI)) (1 —VAI
* *
-SXAE2+[ = *{DXQ+VAL*D}’2)—[‘EAL CEAL*DI2
(1 — (VAL*VAL)) (1 —vAL)
# *
'SXA12+[ A *(D)Q-!—VAI*DY?)—[W .
(1 — (VAF*¥VAI)) (1—VAI)

[ > solve(egns, {SXALI, SXAIl, SXAL2, SXAIZ, CEAL, CEAI});
':CEAI= 0.00001724154889, CRAL = 0.00002716317735, SXASF = 3.05564 2666 ID?, SXALZ = 1129243526 ID?, SXALD = 8)

—-1.527821333 ID?, SYALZ = —2.258487052 10

_> restart :

_> SOXD =0 50X2 = 0: VAL (= (0.337 : VA= 0275 : FAL (= 0.701el] : EAT .= 0.2024ei2 : DTI
=200 :DT2 :=29.6 : DX] = 0.0000366 : DX2 = 0.0005576 : DY = Q.0006379 : DY2
= 0.0005536 : NALI = % MATT = é MNALZ = é MNALZ = %

> eqns 1= [O=—SGXE + NALI*SXAL]D + NATI * SXALL, 0=-5GX2 + NALZ2 ¥ SXALZ + NARZ* SXALZ,

* *
0=-SXALI + [ EAL * (DX + FAL*DYI) — [ EAL*CEALTDTI =
(1 — (FAL*VAL)) (1 —VAL)
* *
=_3Xﬂﬂ+[ EAI « (D1 + VAT*DYD) _[E’AI CEAI* DT )
(1 — (VAI*VAI)) (1 — VAl
* *
—S).CHLZ+[ EAL *{DXZTLVAL*DE}_[EAL CEAL*DTZ\  ,_
(1 — (FAL*VAL)) (1—¥AL)
* *
(1 — (VAI*VAI)) (1 — VAl

| > solve(egns, {SYALI, SXAII, SXAL2, SXAI?, CEAL, CEAI});
':CEAI= 0.00001724464430, CFAL = 0.00002715715132, SX4AFF = 3 529825874 ID?, SXARR =13044953254 ID?, SXYALE = o

—-1.764912937 ID?, SXALZ = —2.608956588 107

La Tabla D.17 muestra los valores de a,; de una capa de aluminio y a,; de una
capa de acero inoxidable, asi como de los esfuerzos interlaminares o,4;01, Fxaic1

del compuesto C1, Y 0,412, Oxarc2 d€l cOMmpuesto c2.
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Tabla D.17. Esfuerzos térmicos interlaminares y CETs en direccién x, en compuestos cl y c2 por
Maple 13

AT | elyer | Eyer | Qar OxAlc1 | 9xAlc2 | OxALc1 | OxALc2
°C | pe | we | ®fop | */or | MPa | MPa | MPa | MPa
28| 60.2| 60.3| 2715 | 17.23 | 334 | 1.23 | -1.67 | -2.47
10,9]234.4(234.4| 27.22 | 17.23 | 13.01 | 484 | -655 | -9.68
12.9|277.5| 278| 27.17 | 17.24 | 1540 | 569 | -7.70 | -11.38
20.8|447.4|448.3| 27.17 | 17.24 | 24.84 | 9.18 | -12.42 | -18.36
25.6550.6|551.7| 27.16 | 17.24 | 30.56 |11.29 | -15.28 | -22.58
29.6636.6(637.9| 27.16 | 17.24 | 3530 | 13.04 | -17.65 | -26.09
SUMA 163.03 | 103.42
PROMEDIO 2717 | 17.24

D.5.2 Calculo simultaneo por Maple 13 de los CET y los esfuerzos térmicos

interlaminares en direccion del eje y, de las capas de los compuestos cly c2

Utilizando las ecuaciones (D.12, 2, 3), y las ecuaciones (D.13, 5, 6, 7, 8), en la
direccién y, se obtienen mediante Maple 13, los CET a,; de una capa de aluminio
y a4; de una capa de acero inoxidable, los esfuerzos interlaminares o,4;c1, Oxarc1

del compuesto €1, Y 04102, Oxarc2 del compuesto c2. Esto es:

=
> CALCULO DE COEFICIENTES DE EXPANSION TERMICA ¥ PE ESFUERZOS
INTERLAMINARES O LOCALES EN DIRECCION y

CALCULO 13‘;5:‘3 COEFICIENTES EXPANSION TERMICA ¥ ESFUERZOS INFERLAMINARES Q LOCALES (10}
| = restart .’
> SOV =00 85GY2 =0 VAL := (.337 - VAN := 0.275 » FAL = 0.701ell : EAI := 0202412 : DT
= 2.8 DTI2 :— 2.8 : DX = Q.0000602 : DX2 = Q.0000527 - DY = Q.0000603 : DY2
= 0000526 - MNALT = Z s RALD = S SAALY = El sAAR = = :
L 3 3 3 3
| >

> eghns = [O =-SG¥] + NALI *SVAL] + NAIN *SVALL, 0 =-85CGV2  NALZ2 * SVALZ + NAIZ * SVAL,
EAL

* *
0 =-SYALI + [ (T AT ]*(DYI + VAL*DX1) — [ EALUCE‘;;L)DT; ] 0
* *
= - SVAIl + [ EAL *(DYI + VAI*DX1) — [ EAITCEAI®DTL ) g _syar2
(1 — (PAI*VAI) ) (1 — PAI)
* *
+ [ £AL *(DYZ + VAL *DX2) — [ FALTCEAL Y D2 0= - SVADR
(1 — (VAL *VAL)) (1 — VAL)
EAT EAI* CEAT*DT2
+ *(DYZ + VAI*Dxz2) — .
[(f—(VAI*VAI))] ( ) [ (1 — vAI) H

| > soive(egns, | SYALI, SVAII, SYAL2, SVAIZ, CEAL, CEAI});
':CEAI= 0.00001719208991, OFAL = 0.00002725097298, SFASP = 53389314919 106, SVALZ =1.251730059 106, SYALF = (11}
—l.a%4a57440 106, SFALZ = —2.5034a80119 106 }
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CALCULO DEj COEFICIENTES EXPANSION TERMICA ¥ ESFUERZCS INTERLAMINARES O LOCALES  (12)

_> Festart o
_> SGVI =0 850GY2 =0 VAL '= 0.337 : VA := 0.275 : EAL = O.701ell - FAI := 0.2024ei2 - DTI
=109 DT2 :— J0.9 : DY) = Q.00025344 - DXZ = 0.0002053 » DY = 0.0002359 - DY2
2 i I 2

= QAOC2046 P MNALT = 5 s WAL = 5 s MNALZ = 3 S MATR = 3 :

> egus = |0 =-SGY] +MNALI ¥5YAL] + NATI ¥ SYATI, 0 =-5GY2 + NAL2 ¥ SVALZ + NARZ * SYAL,

* *
0 =-5VALI + FEAL * (DYI + VAL *Dxl) — EAL* CEAL * DT} ) o
(1 — (VAL*VAL)) (1 — VAL)
* *
= - SVAIl + [ EAL *(DY1 + VAI*DX1) — [ EATPCREAIZDII | - _syar2
(1 — (VAI*VAI)) (1 — vAI)
* *
+ [ £AL * (DY2 + VAL *DX2) — [ FAL " CEAL ¥ DT2 0 = - SVAD
(1 — (VAL*VAL)) (1 — VAL)
* *
. [ EAT *(DY2 4 FAI*DX2) — [ EAI*CEAI*DT2 | .
(1 — (VAI*VAI)) (1 — vAI)

(> solve(egns, {SYALIL, SVAIl, SYAL2, SYAI2, CEAL, CEAI});
':CEAI= 0.0000171 2962879, CFAL = 0.00002752580507, SVAS = 1. 364134595 ID?, SYVAIZ =5 03571943537 106, SEVALP = {(13)

— 6. 820672973 106, SYALZ = —1.0071438587 107

_> restart
> GV =080V =0 VAL (= Q337 - VAN = 0.275 : EAL (= 0.701ell : EATI (= 0.2024¢i2 : DT1
=129 DT2 = 12,9 DX = 0.0002775 » DXZ = Q.000243 - DY = 0.000278 : DYZ2

= QLOO02422 F NALT = % s MNATL = é s MNALZ = é s MNARZ = % N

2 egns 1= [O =-SGY¥! + NALI *SVAL] + NAI *8YAILl, 0=-5G¥2 + NAL2*SVALZ + NAIZ * 5VAL,

FAL FEAL * CEAL * DT } 0

G=—SYAL£+[ ]*(DYI-!—VAL*DXI}—[

(1 — (FAL*VAL)) (1 — VAL)
* *
= SVAII + [ FAT +(DYI + VAI*DX1) — [ FATYCEAIYDTL \ g _  syarz
(1 — (FAT*VAI) ) (1 — 7AT)
* *
+[ EAL *(DY2 + VAL * DX?2) —[EAL CEALTDIZ |\ o svamp
(I — (FAL*VAL)) (1 — vAL)
* *
. [ FAT “(DY2 4 VAI*DI2) — [ EAT* CEAT*DT2 ||
i (1 — (FAT*VAI) ) (1 — 7AD)
> solve(egns, { SYALL, SYAIl, SYALZ, STAI, CEAL, CEAT});
':CEAI= 0.00001 717646073, CEAL =0.00002730401669, S¥AFF =1 572182159 ID?, SVAZ =5 805726933 106, SVAL = (15)
) — 7 BA0Q1I07ST 106, SVALZ = —1.161145387 IU?
;) restart

> SGVI=0:53CGY2 =0 VAL = 0337 VA '= 0275 : FAL = Q. 70ell: FAT := 0.2024eil2 : DTI
=208 : DT2 = 20.3: DXI = 0.0004474 : DX2 = Q.0003918 : DY = 0.0004453 : D¥Y2
= 0.0003904 - MALL = % MNAT = % MNALZ = ? MNALZ = %

| =
> eqns = [O =-SGY] + NALI ¥ 5YAL] + NAII ¥ SYALL, 0 =-5GY2 + NALZ ¥ SYALZ + NAZ * SYAL,

FAL * CEAL *DT! ] 0
(1 — FAL) ’
EAT* CEAT* DTI
(1 — VAT
EAL*CEAL*DT2 ] 0= - SVAD

(1 — WAL)
FAT* CEAT*DT2 ) .
(1 —VAI) ”

FAL
(1 — (VAL*VAL))

(1= (AT~ 7AD)) ] (DY1 + VAI*DX1) [

EAL * * —
+ [ T (VAL 7AL)) ] (DY2 + VAL *DX2) [
EAI
| [(f—{VAI*VAI}}
> solve(eqns, {SYALL, SYAIL, SYAL2, SYAL2, CEAL, CEAI});
CEAI=0.000017165801157, OFAL = 0.000027531854408, 5¥ALS = 2 540782799 ID?, SYAR? =9 352236653 106, S¥ALl = (16)

- 1.270351400 IU?, 5VAL2 = —1.576447339 107

O=—S}’ALI+[ ]*{DYI-!—VAL*DXI}—[

=-5FAIl + [ ] 00 =-8YALZ

]*(D}Q-!-VAI*DXQ} —[
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i) restart -
| > SG¥i=0:5GY2 = 0: VAL = (0L337 : VAI /= 0.275 : EAL = Q.70lel} : EAT := (.2024¢12 : DTI
= 25,6 2 DT2 == 25.6 ; DY) = 0.0005506 : DXZ = 0.0004822 : DY1 = Q0005317 : DY2

= QLOOD4E805 F NALI = % P MNATD = é P MNALZ = é S MNARZ = % :

> egns 1= [O =-SGV] + NALP*SVALD + NAI ¥ SVAL, 0 =-5GY2 + NALZ2 ¥ SYALZ  NARZ* SYAL,
FAL

* *
0 =-SYALI + [ (7= (VAL "7AL)) )*(D}’J + VAL *DXI) — [ EAL”C;E“;EE}DTI ) o
* *
=-SVAIl + [ EAL *(DYI + VAI*DX1) — [—EAI CEAT*DIL |\ 5—_gyarz
({ — (VAI*¥AI)) (i — VAI)
* *
+ [ LAL *(DYZ + VAL *DX2) — [ LAL T CEAL ¥ D12 0 = - SYAI?
(1 — (VAL*VAL)) (1 — VAL)
EAT EAI* CEAT* DTZ
+ *(DY2 + VAI*DX2) — :
[(J—(VAI*VAI))] ( ) [ (1 — F7ATD) )]

[ > solve(eqns, {SYALI, SYAII, SYAL2, SYAIZ, CEAL, CEAI});
CEAF=000001716936293, OFAL = 0.00002731204110, SFA5F =35.124694591 ID?, SVA2 = 115358465821 ID?, SYALI = (18)

— 1562347296 ID?, SVALZ = —2.307693643 10°

:} restart
| > SGvii=0:5GY2 = 0: VAL = (.337 : VAI = 0.275 : EAL = 0.701ell : EAF = 0.2024e12 : DT
=206 : DT2 := 20.6 : DX! = Q0006366 - DX2 = 0.0005576 : DY = 0.0006372 1 DY2

= Q0005556 - WAL = % s NATLD = é SMNALZ = é s MNARZ = % :

2> egns = IO:—SGYI + MNALI ¥SVALD + NAI ¥ SVALI, 0 =-85GY2 + NAL2 *SYALZ2 + NALZ * SVAL,

EAL * CEAL * DT}
(1 — FAL)

EAL
(I — (VAL *FAL))

o]

O=—SYALI+[ ]*(DYE-!—VAL*DXI)—[

* *
=-SYAIl + { EAT )*(DYI + PAT*DX1) — { EAI® CEAT® DY ] 0 =-5VAL2
(I — (VAT*17AI)) (1 — FAI)
* *
[ EAL* )*{DP? + FAL *DX2) — [ FAL*CEAL * DT2 J 0 =-5YAL
(I — (VAL*VALY) (I — FAL)
* *
[ EAT +(DV2 + PAT*DY2) — [ EAI* CEAT*DT2 | |
(1 — (VAT*1AI)) (1 — FAI)

> solve(eqns, {SVALL, SYAII, SYAL2, SYAI?, CEAL, CEATY),
CEAF=0.00001717113340, TFAL = 0.00002730804871, SVAR = 3611208493 ID?, SVAF2 = 1333400033 ID?, SVALT = {19)

— 18050804247 ID?, SYALZ = — 2666980067 10°

La Tabla D.18 muestra los valores de a,; de una capa de aluminio y a,; de una

capa de acero inoxidable, asi como de los esfuerzos interlaminares oy 411, Gyarc1

del compuesto c1, Y gy 4;.c2, 0y a1c2 del compuesto c2.

Tabla D.18. Esfuerzos térmicos interlaminares y CETs en direccion y, en compuestos ¢l y c2

AT | edver | ECyar QaL Qar Oyalcl | Oyalc2 | 9yALel | OyALc2
°C | pe | pe | ¥fop | */or | MPa | MPa | MPa | MPa
28| 60.2| 60.3| 27.25 17.19 3.39 1.25 -1.69 -2.50
10,9 (234.4|234.4| 27.52 17.13 13.64 | 5.04 -6.82 10.07
1292775 278| 27.30 17.18 15.72 5.81 -7.86 -11.61
20.8 447.4)|1448.3| 27.32 17.17 2541 | 9.38 | -12.70 | -18.76
25.6|550.6 | 551.7 | 27.31 17.17 31.24 | 1154 | -15.62 | -23.08
29.6 |636.6 | 637.9| 27.31 17.17 36.11 | 13.34 | -18.06 | -23.08
SUMA 164.01 | 103.01
PROMEDIO 27.33 17.17
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D.5.3 Valores promedio de los CET y comparacion con CET experimentales

Los valores promedio de los CET de las capas de aluminio y de acero inoxidable
obtenidos mediante Maple 13, son determinados en esta seccion y registrados en
la Tabla D.19.

Tabla D.19. CET promedio por Maple 13

TABLA an "oloe | an Mo
5.15 27.17 17.24
5.16 27.33 17.17

SUMA 54.50 34.38
PROMEDIO 27.25 17.19

En la Tabla D.20 se establece una comparacion entre los CET obtenidos por
maple 13 y los CET obtenidos experimentalmente y los de la base de datos
MatWeb.

Tabla D.20. Comparacion CET Maple 13, respecto CET experimentales y de MatWeb

METODO DIFERENCIA POCENTAJE %

CET Maple 13 | Exp. MW Exp. MW Exp. MW
Qar (Ko 27.25 24.2 23.4 3,05 3.85 11.19 14.13
ERGD) 17.19 17.6 17.3 -0.41 -0.11 -2.38 -0.64

Como se puede observar los valores obtenidos por Maple 13, comparandolos
respecto a los CET experimentales, el CET del aluminio esta ligeramente arriba

del 10%, mientras que para el CET del acero inoxidable es mucho menor del 10%.

D.5.4 Calculo de esfuerzos térmicos globales con datos resultantes del

software Maple 13

En esta seccion se calculan los esfuerzos térmicos globales en los dos

compuestos laminados metélicos (c1 y c2), con los datos de esfuerzos térmicos
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interlaminares relacionados con los incrementos de temperatura, que fueron
obtenidos en las Tablas D.17 y D.18, por medio de software Maple 13. Lo anterior
es con el fin de mostrar que las ecuaciones resultantes de la aplicacion del modelo

son eficaces en el calculo de esfuerzos térmicos globales.

Debido a que los compuestos mencionados no estan restringidos mecanicamente,
ni estan sometidos a cargas mecanicas en sus fronteras, y sélo estan sometidos a

cargas térmicas, los esfuerzos térmicos globales deben ser cero.

El célculo de los esfuerzos térmicos globales, en los compuestos cl y c2,
utilizando los datos de los esfuerzos térmicos interlaminares registrados en las
Tablas D.17 y D.18, obtenidos por medio del software Maple 13, se lleva a cabo

primero determinando:

3) Los esfuerzos térmicos globales en el compuesto c1.

4) Los esfuerzos térmicos globales en el compuesto c2.
Las ecuaciones utilizadas para este fin, son las ecuaciones 5.9.

D.5.4.1 Célculo de esfuerzos térmicos globales en el compuesto c1, con
datos de Maple 13

Para determinar en el compuesto cl, los esfuerzos térmicos globales, se utilizan
las expresiones (D.12, 1, 3). Los esfuerzos térmicos globales calculados por este
medio, relacionados con el compuesto cl, se registran en la Tabla D.21, en la
Figura D.10a, se muestran las relaciones de los cambios de temperatura (AT) y los
esfuerzos térmicos interlaminares (o,4;c1, 0xa1c1) Y globales o, del compuesto
cl, y en la Figura D.10b, las relaciones cambio de temperatura (AT) con los

esfuerzos térmicos interlaminares (oyarc1, Oyarc1) Y globales oy, del mismo

compuesto.

182



Tabla D.21. Esfuerzos térmicos globales resultantes en el compuesto c1 (Maple 13)

AT OxALc1 OyaLc1 OxAlc1 Oyaic1 OGxc1 OGyc1
°C MPa MPa MPa MPa MPa MPa

2.8 -1.67 -1.69 3.34 3.39 0.000 0.003
10.9 -6.55 -6.82| 13.01 13.64 -0.030 0.000
12.9 -7.70 -7.86| 15.40 15.72 0.000 0.000
20.8| -1242| -12.70| 24.84 25.41 0.000 0.003
25.6| -15.28| -15.62| 30.56 31.24 0.000 0.000
29.6| -17.65| -18.06| 35.30 36.11 0.000 -0.003

# MAPLE 13 TEMP-SXALL COMPUESTO AL-ARAL # MAPLE 13 TEMP-SYAL1 COMPUESTO AL-AAL
B MAPLE 13 TEMP-SXAIL COMPUESTO AL-AFAL B MAPLE 13 TEMP-ESF SYAIL COMPUESTO AL-Al-AL
TEMP-ESFF 5GX1 COMPUESTO AL-AI-AL TEMP-ESF 5GY¥1 COMPUESTO AL-AFAL

a0 = a0 =

30 L 30 L
g £
= L] = L

20 o 20
S m L] [} R
= 10 E 10
= 0 =

o — - 0 - - e
[=] - g L i
i 1 15 20 25 30 35 1 15 20 25 30

g -10 * e = 10 B 4
2 e 2 =%
bt} -20 L. i -20 L

-30 -30

TEMPERATURA AT °C TEMPERATURA AT °C
a) b)

Figura D.10. Relacibn cambio de temperatura contra esfuerzos térmicos interlaminares o,,..1
(SXALL), 0y4ic1 (SXAIL) y globales og,; (SGX1) (a), y contra esfuerzos térmicos interlaminares
Oyarc1 (SYALL), 0y4i1 (SYAIL) y globales agyc; (SGY1) (b)

D.5.4.2 Célculo de esfuerzos térmicos globales en el compuesto c2, con
datos de Maple 13

Para determinar en el compuesto c2, los esfuerzos térmicos globales, se utilizan

las expresiones (D.12, 2, 4).

En la Tabla D.22 se registran los esfuerzos térmicos globales calculados
relacionados con el compuesto c2, y en las Figura D.1la, se muestran las
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relaciones AT — (Oyarc2y Oxarc2) Y AT — Ogxe2, Y €N la Figura D.11b, las relaciones AT

— (OyaLc2r Oyaicz) Y AT — 0642, ambas relaciones son del compuesto c2.

Tabla D.22. Esfuerzos térmicos globales resultantes en el compuesto c2 (Maple 13)

AT OxALc2 OyALc2 OxAlc2 Oyaic2 OGxc2 O0Gyc2
°C MPa MPa MPa MPa MPa MPa
2.8 -2.17 -2.50 1.23 1.25 0.097 0.000
10.9 -9.68 -10.07 4.84 5.04 0.000 0.003
12.9| -11.38 -11.61 5.69 5.81 0.000 0.003
20.8| -18.36 -18.76 9.18 9.38 0.000 0.000
25.6| -22.58 -23.08 11.29 11.54 0.000 0.000
29.6| -26.09 -26.67 13.04 13.34 -0.003 0.003
& MAPLE TEMP-SXAL2 COMPUESTO Al-AL-AI & MAPLE 13 TEMP-SYAL2 COMPUESTO Al-AL-AI
B MAPLE 13 TEMP-SXAI2 COMPUESTO Al-AL-Al B MAPLE 13 TEMP-SYAI2 COMPUESTO AFAL-Al
TEMP-ESF SGX2 COMPUESTO AFAL-AI TEMP-ESF S5GY2 COMPUESTO Al-AL-Al
15 20
10 L b = 15
é& 5 ==l | éﬂ 10 w
2 ISS] " - Q ._.
E * o b o 5 30 a5 § o =% -
g E o ¥ 1 15 2 25
" 10 + = =
g ! - =
E -20 * R E 20 &
25 = 25
30 30
TEMPERATURA AT °C TEMPERATURA AT °C
a) b)

Figura D.11. Relacibn cambio de temperatura contra esfuerzos térmicos interlaminares o,,..1
(SXAL]-)’ OxAic1
Oyarc1 (SYALL), 0y4;1 (SYAIL) y globales agycq (SGY1) (b)

(SXAIL) y globales o, (SGX1) (a), y contra esfuerzos térmicos interlaminares
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