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RESUMEN

Ante la incorporacion a la FAE de aeronaves constituidas por materiales compuestos
como lo son los Super Tucano A-29; y el hecho de que las reparaciones en el pais en
este tipo de materiales son menores; es importante sefialar que el presente Trabajo de
Titulacion se encuentra inmerso dentro del programa de investigacion del proyecto militar
“Analisis del Estado Limite de Resistencia de Componentes de Aeronaves de Combate,
reparados con Materiales Compuestos”; que plantea la reparacién de este tipo de
componentes a través del desarrollo de metodologias adecuadas que permitan preservar
sus caracteristicas mecanicas asi como sus prestaciones aerodinamicas. Para alcanzar
esto es necesario caracterizar las propiedades mecanicas del material compuesto original
usado en estas aeronaves, que permitan desarrollar nuevas alternativas de materiales
compuestos de aviacion, con similares 0 mejores caracteristicas mecanicas de las
obtenidas en este trabajo, a través de ensayos de traccidon para determinar modulos de
elasticidad (estatico), esfuerzo ultimo de tension, limite de fluencia, ensayo de flexion
para determinar resistencia maxima a la flexion, médulo de elasticidad a la flexion,
ademas de ensayos dinamicos (analisis vibracional) que permitiran obtener el mddulo de
elasticidad dinamico y que mediante el analisis de los resultados obtenidos, permitira
establecer las correlaciones para establecer parametros minimos de futuras reparaciones

del borde de ataque de punta de ala del avion A-29.

PALABRAS CLAVE:

e MATERIAL COMPUESTO
e CARACTERIZACION ESTATICA
o CARACTERIZACION DINAMICA
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ABSTRACT

Earlier, the aircrafts belonging to the Ecuadorian Air Force (FAE) of aircrafts were made
of typical aviation material such as Aluminum. However, in recent years, they have
introduced aircrafts such as Super Tucano A-29 with composite materials. Given that this
is new, Given that this is new, there are very few repairs done in the country. It is important
to point out that the present Degree Work is immersed in the research program of the
military project, "Analysis of the Resistance Limit of Components in Combat Aircraft,
repaired with Compound Materials". This raises the issue of repairing components, so it
is necessary to characterize the mechanical properties of the original composite material
used in these aircrafts, to develop new alternatives for composite aviation materials, with
similar or better mechanical characteristics than those obtained in this work. Tensile tests
are used to determine modulus of elasticity (static), which includes ultimate tensile stress
and yield strength; bending tests are used to determine maximum resistance to bending,
and modulus of elasticity to bending. In addition, dynamic tests (vibrational analysis)
makes it possible to obtain the dynamic elasticity modulus that through the analysis of the
obtained results, will allow correlations to establish minimum parameters for future repairs

of the leading edge of the aircraft wing A-29.

KEYWORDS:

e COMPOSITE MATERIAL
e STATIC CHARACTERIZATION
e DYNAMIC CHARACTERIZATION



1. CAPIiTULOI

GENERALIDADES

1.1.Introduccion

El Embraer EMB 314, también llamado ALX o0 A-29 por la Fuerza Aérea
Brasilefia, es un avion turbohélice disefiado para el ataque ligero, contrainsurgencia y
entrenamiento avanzado de pilotos, provisto de modernos equipos de avidnicay
sistemas de armas. Es usado principalmente por la Fuerza Aérea Brasilehay
la Fuerza Aérea Ecuatoriana (FAE). Ademas es utilizado como entrenador para
monitorear operaciones en la Cuenca del Amazonas.

En estos aviones la mayoria de sus partes son fabricadas y construidas con
materiales compuestos. Actualmente cuando una pieza fabricada en materiales
compuestos sufre una averia, se realiza el pedido a la empresa para que lo envie al
pais por lo que se generan largos tiempos de espera ademas de los costos de
transporte hasta que se pueda realizar el cambio respectivo con el nuevo accesorio,
generandose también desperdicio de materiales debido a que las piezas que no son
reparadas son desechadas y reemplazadas por otras nuevas.

En vista de todo esto, la FAE junto con la Universidad de las Fuerzas Armadas
“ESPE”, ha decidido realizar la caracterizacion mecanica de las piezas mas propensas
a sufrir dafos, con el objetivo de reparar y en ciertos casos incluso fabricar en el pais
las mismas, pero con un material compuesto alternativo que tenga las caracteristicas

similares y adecuadas para la aplicacion en que van a ser utilizadas.



1.2. Antecedentes

En el pais no se ha explotado el potencial que pueden brindar los materiales
compuestos, sin embargo, se los ha venido utilizando en trabajos aeronauticos
menores. Para los metales existe una gran cantidad de informacién concerniente a su
comportamiento mecanico y térmico, bajo una variedad de condiciones: mucha de
esta informacion se encuentra en cédigos, documentacién, normas, etc. Para el caso
de los materiales compuestos hay en general, informacién limitada de sus diferentes
propiedades, lo que conlleva en muchas ocasiones a que se realicen pruebas del
material para poder predecir el comportamiento de los mismos a partir de la
identificacion de sus propiedades mecanicas.

Ante la incorporacion a la Fuerza Aérea Ecuatoriana (FAE) de aeronaves con
estructura de materiales compuestos, como son los Super Tucano A-29, se ha hecho
necesario realizar reparaciones menores, en la medida de lo posible, como
operaciones de mantenimiento. En los manuales de reparaciéon de aeronaves se
describen una serie de formas y dimensiones de dafio que son reparables por los
operadores, sin necesidad de cambio o reconstruccion de partes. Un caso frecuente
de este tipo de danos es el producido por pequefas particulas que impactan contra la
aeronave durante las operaciones de despegue y aterrizaje; sin embargo cuando los
dafos son de mayores dimensiones o sus formas no encajan dentro de lo previsto por
los fabricantes de las aeronaves, se hace necesario determinar las propiedades de
los materiales involucrados a fin de poder desarrollar reparaciones que conlleven a

sostener las disponibilidad de los aviones.



1.3.Definicion del Proyecto

Uno de los factores mas importantes, influyente y critico es el peso en las
aeronaves en aviacion, asi como también las propiedades mecanicas y térmicas de
los materiales utilizados en su construccion, en la actualidad los materiales que
presentaban las mejores propiedades mecanicas y eran de uso generalizado en la
aviacion de nuestro pais fueron los metalicos que actualmente estan siendo

desplazados por materiales compuestos reforzados con fibra de vidrio y de carbono.

Debido a ello la FAE en conjunto con ESPE-INNOVATIVA ha planteado el
proyecto: “Analisis del Estado Limite de Resistencia de Componentes de Aeronaves
de Combate, reparados con Materiales Compuestos.”, mismo que pretende ampliar
el tipo de reparaciones menores a otro tipo de reparaciones de mayor complejidad en
estas aeronaves, para lo cual el Proyecto de Grado “CARACTERIZACION DEL
MATERIAL COMPUESTO DEL BORDE DE ATAQUE DE LA PIEZA P/N 314-19390-
402 DEL AVION A-29 SUPER TUCANO DE LA FUERZA AEREA ECUATORIANA.”,
como complemento del mismo, cuyos resultados obtenidos permitiran el avance del
macro proyecto original de materiales compuestos.

Para ello se partira de la realizacién de distintos ensayos como: flexion, traccién,
analisis vibracional para medicién del moédulo de elasticidad dinamico que permita
obtener la caracterizacion a través de las propiedades mecanicas del material
compuesto, convirtiéendose en informacién de vital importancia para la futura

fabricacion del material compuesto alternativo con el que se realizaran reparaciones
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al borde de ataque de punta de ala del avion A-29 Super Tucano de la Fuerza Aérea

Ecuatoriana.
1.4.Objetivos

1.4.1. Objetivo General
Caracterizar el material compuesto de la pieza del borde de ataque P/N 314-

19390-402 del avion A-29 Super Tucano de la Fuerza Aérea Ecuatoriana.

1.4.2. Objetivos Especificos

e Realizar ensayo de traccion para determinar modulos de elasticidad
(estatico), esfuerzo ultimo de tension y limite de fluencia.

¢ Realizar ensayo de flexion para determinar resistencia maxima a la flexion,
modulo de elasticidad a la flexion.

e Realizar medicién del coeficiente de elasticidad dinamico a partir del
analisis vibracional del material.

e Determinar la correlacion del médulo de elasticidad estatico vs. el médulo

de elasticidad dinamico.

1.5. Justificacion e Importancia

El desarrollo del presente Proyecto de Titulacién permitira evaluar la posibilidad
de incrementar las propiedades mecanicas en la fabricacion del borde de ataque del
avibn de combate A-29 Super Tucano, mediante la incorporacion de materiales
compuestos. Con los datos que se obtengan en la serie de ensayos, se podra plantear

el disefio de un prototipo de elemento estructural de una aeronave para que tenga la
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menor frecuencia de danos, con lo que se podra incrementar la capacidad logistica
de la Fuerza Aérea Ecuatoriana.

Este trabajo de titulacidén sera de beneficio desde el inicio de su ejecucion para la
FAE, ya que por medio de este, el personal de la Fuerza Aérea podra adquirir la
experiencia en la utilizacion y manejo de materiales compuestos, mediante la
modalidad de OJT (entrenamiento en el trabajo).

Ademas permitira el desarrollo de otras areas de estudio que estén relacionadas
a la identificacion de problemas de dafos estructurales en el fuselaje de aeronaves
fabricadas con materiales compuestos, siendo la base para poder realizar la
modificacién de resinas poliméricas con nano-estructuras que permitira establecer
una metodologia respaldada con datos de laboratorio y validada en el taller para
realizar reparaciones de dafos estructurales de aeronaves en los propios talleres de

la FAE, elevando asi las capacidades en las operaciones aéreas.

1.6.Alcance

Este proyecto busca realizar la caracterizacién del material compuesto del borde
de ataque de punta de ala derecha del avién A-29 Super Tucano de la Fuerza Aérea
Ecuatoriana, mediante ensayos estaticos y dinamicos lo cuales nos permitiran realizar
el analisis de propiedades mecanicas. Para poder caracterizar, se realizaran ensayos
de Traccién y Flexion de acuerdo a la Norma ASTM D3039/D3039M (Standard Test
Method for Tensile Properties of Polymer Matrix Composite) y ASTM D790 (Standard
Test Methods for Flexural Properties of Unreinforced and Reinforced Plastics and

Electrical Insulating Materials) respectivamente, y el analisis de propiedades mas



relevantes para su fabricacion, ademas de ensayos dinamicos (analisis vibracional)
que se realizaran en el Laboratorio de Reologia de la Universidad de las Fuerzas
Armadas — ESPE, que permitirdn obtener el modulo de elasticidad dinamico vy
mediante el analisis de los resultados obtenidos, permitira establecer las correlaciones
para establecer parametros de fabricacion en futuras reparaciones del borde de

ataque de punta de ala del avion A-29.



2. CAPITULOII

ESTADO DEL ARTE

2.1.Materiales Compuestos en la Industria Aeronautica

Desde sus inicios, la industria aeronautica ha orientado sus esfuerzos en una
busqueda constante de nuevos disefos y la investigacion de nuevos materiales, los
cuales permitan una reduccion de costos de fabricacion y mantenimiento, asi como
también una reduccion del peso estructural y por lo tanto ahorro de combustible.
Considerando estas caracteristicas, el uso de los materiales compuestos en el mundo
aeronautico ha tomado un papel protagénico en las ultimas décadas.

Dentro del vasto grupo de los materiales compuestos utilizados en aeronautica, se
encuentran los materiales laminados reforzados por fibras, los cuales han permitido
contribuir notablemente a un aumento de las expectativas de vida util de las estructuras
aeronauticas, en el sentido de presentar una mayor resistencia a las cargas ciclicas,
alta resistencia mecanica y rigidez, convirtiéndose en la tendencia del futuro en la
mayoria de las aeronaves (Saez et al., 2005). La resistencia y rigidez por unidad de
masa de estos nuevos materiales es netamente superior a la de los materiales
estructurales clasicos. La incorporacién de los materiales compuestos avanzados en
aeronautica ha llevado al desarrollo a dos grandes fabricantes de aviones en la
industria aeronautica comercial norteamericana y europea.

La aplicacién de los materiales compuestos a elementos estructurales de
aeronaves comerciales de transporte se desarrolld mediante contratos de la Fuerza

Aérea Americana y de la Nasa, que dieron como resultado el disefo, ensayo
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estructural, certificacion y utilizacion inicial de elementos estructurales realizados con
material compuesto de matriz polimérica reforzada con fibras en aeronaves
comerciales. En la actualidad, la compafia Boeing utiliza de forma amplia los
materiales compuestos en componentes de estructura secundaria (carenas, registros,
capotas de gbéndola, etc).

En Europa, mas de 30 afios han pasado desde que el fabricante de aviones Airbus
se adentrara en el estudio y la utilizaciéon de materiales compuestos o composites
CFRP para la fabricacion de aviones comerciales. Los composites estan conformados
por dos o mas materiales de diferentes propiedades fisicas o quimicas, que
combinados, presentan diferencias fisicas sustanciales a las que tienen
individualmente. La integracion de los CFRP (Carbon Fiber Reinforced Polymer) en
diferentes capas unidas dotan a las distintas estructuras de la fuerza necesaria y
propiedades de carga, haciéndolas adecuadas para su utilizaciéon en la fabricacion de
aviones comerciales. En la fabricacién de aviones destaca la utilizacion de fibras de
carbono que junto a una resina de plastico son conocidos como CFRP, ofreciendo
mayor resistencia y ligereza que los tradicionales metales. A esto se suma una mayor
durabilidad frente a la fatiga y corrosion, caracteristicas estas que reducen de
sobremanera los costes en el mantenimiento de aviones.

Basicamente los CFRP se componen de miles de hilos de carbono que se unen
para formar la fibra y que se unen con una resina termoestable como que puede ser el

epoxi o con polimeros termoplasticos, a fin de alcanzar el nivel de rigidez deseado.
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Estas fibras son posteriormente posicionadas para formar la estructura y son
unidas mediante calor y presion, dando lugar a los materiales compuestos conocidos
como composites. De manera general se puede definir un material compuesto (MC)
como la combinacién de dos o mas componentes de diferente naturaleza, insolubles
entre si, los cuales pueden ser identificados por medios fisicos (Trejos, 2014). En
este tipo de materiales algunos son naturales, como la madera o el hueso que es una
estructura compuesta porosa compleja con caracteristicas especificas tales como
visco elasticidad y anisotropia (Mathieu et al., 2006). Aunque existe una gran variedad
de materiales compuestos, en todos se pueden distinguir las siguientes partes: matriz

y refuerzo como se muestra en la figura 1.

MATRIZ REFUERZO

M=
%

Figura 1 Componentes de un material compuesto.

Reforzado con particulas b) Reforzado con fibras.
Fuente: (Trejos, 2014).

La Matriz es el componente que se presenta en fase continua, actuando como
ligante (M. Santiago Poveda, 2000) que transmite los esfuerzos al agente reforzante
por lo que también lo protege y da cohesiéon al material, comparandose con los

materiales metalicos, ceramicos o resinas organicas que también pueden cumplir con
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este papel. Dentro de las propiedades de la matriz podemos mencionar que soporta
las fibras manteniéndolas en su posicion correcta, transfiere la carga a las fibras
fuertes, protege a las fibras de sufrir dafnos durante su manufactura y uso, evita la
propagacion de grietas en las fibras a todo lo largo del compuesto y es la responsable
del control principal de las propiedades eléctricas, el comportamiento quimico y el uso
a temperaturas elevadas del compuesto.

Tabla 1
Propiedades de algunas fibras

gr/ cm?® Gpa % mm
E-glass 2.491191 34.47378645 75.84233019 4.8 0.009144
S-glass 2.5465508 44.81592239 86.87394185 5.6 0.009144
Cuarzo 2.1867121 33.78431072 68.9475729 5 0.00889
Kevlar 1.4393548 37.9211651 131.0003885 2.8 0.011938
Spectra 0.9687965 31.02640781 172.3689323 0.7 0.0254
1000
Carbon 1.7991935 36.54221364 227.5269906 1.5 0.008128
(AS4)
Carbon 1.7715136 50.33172822 282.6850489 1.8 0.00508
(IM-7)
Grafito 2.1590322 24.13165052 737.73903 0.3 0.010922
Boro 2.5742307 35.85273791 399.8959228 0.9 0.1016

Fuente: (Nielsen, 2005)

El refuerzo es la fase discontinua (o dispersa) que se agrega a la matriz para
conferir al compuesto alguna propiedad que la matriz no posee, como se puede
apreciar en la tabla 1, se indican algunas de las propiedades de las fibras comunmente
utilizadas como refuerzo, que en general se utilizan para incrementar la resistencia (M.
Santiago Poveda, 2000) y rigidez mecanicas como también para mejorar el
comportamiento a altas temperaturas o la resistencia a la abrasién; pudiendo ser

adicionado en forma de particulas o de fibras como se puede observar en la figura 1.
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En conclusion entre las propiedades del refuerzo tenemos que se utiliza para
incrementar la resistencia y rigidez mecanicas, es mas efectivo cuanto menor tamafio
tienen las particulas y mas homogéneamente distribuidas estan en la matriz y se debe
considerar que si el compuesto debe ser utilizado a temperaturas elevadas, también

la fibra debera tener una temperatura de fusion alta.

Fibra de carbon laminado
Sandwich carbon

Fibra de vidrio

Aluminio

Aluminio, acero, titanio

N
2]
O
B
1

Figura 2 Distribucion de materiales en acronave Boeing 787.
Fuente: (Morales, 2015)

Entre todos los materiales, los compuestos tienen el potencial de reemplazar en
gran medida al aluminio y al acero, muchas veces con mejor desempefio que estos
materiales clasicos. En la figura 2 se puede observar la aeronave comercial Boeing
787 constituida por materiales compuestos en la mayoria de su estructura minimizando
el uso de materiales metalicos en minimas partes; esto se debe a que reemplazando
al acero con componentes en materiales compuestos se puede ahorrar desde 60%

hasta el 80% del peso ultimo de producto terminado, y de 20% hasta 50%
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reemplazando a componentes de aluminio por materiales compuestos por lo que hoy
en dia los compuestos son la mejor opcion para muchas aplicaciones de ingenieria
segun Morales (2015).

El uso de los materiales compuestos en aviacion se remonta a los afios 20,
cuando los tejidos de los entelados de las superficies sustentadoras de los aviones, se
reforzaban con barnices celuldésicos que tensaban las telas de las alas de los
aeromodelos. En los afios 30, aparecen los materiales fendlicos reforzados con tejidos
con los que se construian engranajes (resistentes a altas temperaturas). En los afios
40 aparecen los primeros poliésteres reforzados con fibras de vidrio. En los afos 50 la
investigacion sobre el desarrollo de estos nuevos materiales continué siendo prolifica,
en los afos 60 aparecen las fibras de boro y en los afios 70 el Kevlar (Bey, 2016).

En la década de los 90, los aviones militares fueron los primeros en desarrollar
y aprovecharse de las ventajas de estos materiales, aunque comenzaron a utilizarse
de forma experimental en aviones de transporte y carga siendo importante mencionar
que la aviacién militar ha venido utilizando materiales compuestos durante mucho
mayor tiempo que la aviacién civil (Donoso, 2005).

Actualmente mas del 10% de las estructuras primarias de los aviones de combate
son de material compuesto como se puede apreciar en la figura 3, dénde se observa
que la aeronave F-14, es la primera unidad de produccién cuyo estabilizador horizontal
fue fabricado base a materiales compuestos de Boro. Esta tendencia se ha
extendiendo a los aviones comerciales enfocandose al abaratamiento de los costes de

produccién como principal objetivo.
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Figura 3 Estabilizador horizontal del F-14, fue la primera unidad de produccion,

fabricada en base a materiales compuestos de Boro.
Fuente: (Donoso, 2005)

Por otro lado, las estructuras secundarias que se fabrican en materiales
compuestos son principalmente: bordes de ataque, carenas, belly fairing (barriga) y
puertas del tren de aterrizaje. Segun Bey (2016), tradicionalmente se realizaba la
configuracion de un nuevo material para algun nuevo elemento con métodos basados
en parte en datos empiricos dado que el conocimiento tedrico del comportamiento de
este tipo de materiales era reducido. Sin embargo, dado que las posibilidades de
obtener distintos materiales compuestos son practicamente ilimitadas, la

caracterizacion con ensayos sobre el propio material es muy costosa y dificilmente
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generalizable o extrapolable a otras configuraciones; por lo que el uso de modelos
matematicos para predecir su comportamiento y la simulacion de estos mediante
métodos numéricos parece ser el buen camino para lograr avanzar en este
conocimiento y parece el paso necesario para conseguir herramientas de ayuda en
este complicado proceso de disefio y optimizacion del material.

En la actualidad son grandes los avances que se han dado en torno a materiales
compuestos de aviacién, entre los que se pueden destacar que las fibras pueden ser
seleccionadas y orientadas para conseguir las propiedades mecanicas requeridas.
Con la fibra de carbono es posible conseguir una robustez similar a la del acero, pero
con la mitad o una tercera parte del peso de este. Para muchos usos, otras fibras como
la de vidrio y poliaramida, son tan buenas o mejores, y actualmente entre un 50 y un
85 por ciento mas baratas segun Bey (2016). Todas las aplicaciones estructurales de
los materiales compuestos en aeronautica se basan en refuerzos con fibras continuas
del material. En el caso de compuestos estructurales de alto comportamiento, son
usualmente reforzados con fibra continua que determina la rigidez y refuerzo en la
direccidon de la fibra y los esfuerzos locales se transfieren de una fibra a otra, en la
figura 4 se puede observar la distribucion de fibras continuas o cortas en dos diferentes

compuestos.
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Figura 4 Distribucion de fibras en compuestos de fibras

continuas y fibras cortas.
Fuente: (Morales, 2015)

Los elementos utilizados en aviacion hechos de materiales compuestos son
usualmente fabricados por métodos de laminado, en los cuales las laminas del material
o0 materiales a utilizarse son colocadas una sobre otra, a manera de capas, con sus
fibras orientadas a distintos angulos seleccionados previamente, luego de ser
impregnados con resina, se espera su completo curado, dependiendo del método a
ser utilizado, a presiones y temperaturas controladas como lo describe Donoso (2005).
El material de la matriz que generalmente se utiliza es la de tipo epoxica, pero para
determinadas configuraciones de materiales compuestos, se pueden utilizar otro tipo
de matrices. De igual forma, hay distintos tipos de tejidos de fibras que se utilizan en
su conformacién como se muestra en la figura 5 y pueden ser de fibras de vidrio,

carbono, aramida, entre otras.
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Figura 5 Diversos tipos de tejidos de fibras usadas en aviacion.
Fuente: (Donoso, 2005)

La utilizacion de materiales compuestos en aviacidon comercial, también continua
en aumento, empresas como Airbus la misma que luego de que introdujo materiales
compuestos en la fabricacidon del estabilizador vertical de su aeronave A310-XWB ver

figura 6, segun Ron (2017) al dia de hoy es la empresa que ha fabricado la primera
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aeronave que posee mas de la mitad de su estructura realizada de materiales
compuestos de carbono ligero, CFRP (Carbon Fiber Reinforced Plastics), teniendo el

fuselaje y estructuras del ala fabricadas principalmente de materiales compuestos.

Figura 6 Aeronave Airbus A350-XWB primera aeronave con el fuselaje

y estructuras del ala fabricadas principalmente de materiales compuestos.
Fuente: (Qatar Airways, 2015)

Su maximo exponente el Airbus A350-XWB, en el que las alas de la aeronave, son
una de las partes mas grandes realizadas con CFRP para un avién comercial como
se puede ver en la figura 7, con unas medidas de treinta y dos metros de largo por seis

de ancho.
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Figura 7 Primera ala de prueba para el Airbus A350-XWB.
Fuente: (Noticias Aéreas, 2017)

La ligereza y resistencia se traduce en una estructura mas resistente y liviana
frente a la utilizacion de metales tradicionales, en un aumento de la capacidad de
soportar mas peso y por tanto de poder operar con una mayor ocupacion de
pasajeros, una reducciéon del consumo de combustible y/o disponer de un mayor
rango de alcance. El beneficio de la utilizacion de materiales compuestos se
traslada también a las tareas de mantenimiento de estructuras de aviones, que, al
no sufrir oxidacion o corrosién, requieren de plazos de verificacidn superiores.

Asi la verificacion del fuselaje en un Airbus A380 es de ocho ahnos, frente a los

12 en un A350, beneficios que la aviacion comercial los tienen muy claros.

2.1.1. Tipos de laminados
Los laminados se forman a partir del apilamiento de laminas, cada una de las

cuales, es una capa de resina de pequeno espesor reforzada con fibras. Existen
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dos tipos de laminas: de cinta o de tejido, que forman diferentes tipos de
laminados. En el laminado de cinta todas las fibras se encuentran orientadas en
una unica direccion y que presentan una isotropia transversal (misma propiedades
en direcciones perpendiculares a la fibra)” (Garcia, 2007). Los laminados
unidireccionales se forman al apilar ldminas de cinta, donde las fibras se

encuentran orientadas en la misma direccién como se indica en la figura 8.

o Lamina
Laminado di cinta

unidireccional s

Figura 8 Laminado unidireccional.
Fuente: (Garcia, 2007)

Los laminados 0/90, como se puede observar en la figura 9 se fabrican a partir
del apilamiento de laminas de cinta en dos direcciones ortogonales, cuya principal

caracteristica es su comportamiento ortotropo.

Figura 9 Laminado ortotropo.
Fuente: (Garcia, 2007)



20

Los laminados cuasi-isétropos estan fabricados a partir del apilamiento de
laminas de cinta que se encuentran orientadas en diferentes direcciones (0°, 90°
y +45°). Sus propiedades son aproximadamente las mismas en todas las
direcciones, debido a las diferentes orientaciones en cada lamina. En la figura 10
se muestra un ejemplo de una configuracion cuasi-isoétropa que presenta la

secuencia de apilamiento [0°, 90°, £45°].

Figura 10 Ejemplo de un laminado cuasi-isétropo.
Fuente: (Garcia, 2007)

Los laminados de tejido se fabrican a partir del apilamiento de laminas de tipo
tejido, las cuales pueden ser de varias configuraciones, pero con un factor en
comun: la orientacion se las fibras se realiza en dos direcciones, perpendiculares
entre si, siguiendo una determinada secuencia de enlazado. Las fibras
longitudinales reciben el nombre de urdimbre y se encuentran entrelazadas por
fibras transversales, denominadas tramas. De acuerdo con el porcentaje de fibras

en cada direccion se pueden identificar dos diferentes tipos de laminas de tejido.
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Si en cada direccion existe el 50 % de fibra se habla de un tejido equilibrado,
también llamado tafetan, cuya principal caracteristica es la uniformidad en las
propiedades mecanicas en las direcciones 0° y 90°. Esta configuraciéon es la mas
utilizada“(Garcia, 2007). En la figura 11, se muestra una lamina de tejido

equilibrado o de tipo tafetan.

T
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Figura 11 Lamina de tejido tafetan.
Fuente: (Garcia, 2007)

2.1.2. Materiales Hibridos

Es un material compuesto reforzado con fibras que se obtiene al usar dos o mas
tipos de fibras diferentes en una misma matriz, por lo que tienen mejores
propiedades que los que contienen un solo tipo de matriz, un ejemplo de este tipo
de material compuesto, es el de vidrio carbono el cual es muy resistente a la tensién
y al impacto (cualidad que no presenta el carbono al no estar combinado). La forma
en que se presentan estos materiales hibridos, pueden ser de dos 0 mas tipos a
manera de fibras paralelas o fibras transversales que pueden ser de un material las
horizontales y de otro las longitudinales, o también darse el caso que sea un

laminado con capas alternadas de diferentes fibras, etc. (Cesar et al., n.d.)
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Una de las ventajas de estos materiales segun Smith (2006), es que la falla no

suele ser catastrofica, es decir en el caso de darse la combinacion de fibras de

vidrio y de carbono, el primer elemento en fallar son las fibras de carbono luego la

carga se redistribuye entre las fibras de vidrio y la matriz por lo que la falla se daria
unicamente cuando colapse la matriz completa.

Con frecuencia, los compuestos estan hechos de capas unidas para formar un
laminado como se observa en la figura 12. Una capa puede consistir en fibras
cortas, fibras continuas unidireccionales o fibras tejidas o trenzadas que se
denominan telas.

Las capas adyacentes que tienen el mismo material y la misma orientacién se
denominan grupo de capas y dado que las propiedades y las orientaciones son las
mismas en todo el grupo, se puede tratar como una sola capa (Kollar, L., &

Springer, 2003).

= Plygroup 2
— Fabric |
— Layer |
Layer 2
Plygroup |

Figura 12 Compuesto laminado
Fuente: (Springer, 2003)
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2.2.Caracterizacion de Propiedades Mecanicas
Los métodos de ensayo se pueden dividir en dos grupos, dependiendo de su
propdsito. El primer grupo se enfoca en los métodos para determinar las propiedades
mecanicas del material y en su mayoria son destructivos. Las propiedades mecanicas
son concepciones que cualifican y cuantifican las caracteristicas del comportamiento
mecanico de un material, como por ejemplo, la capacidad de resistir diferentes tipos
de cargas, como cargas a tension, compresion, flexion, también se establecen
propiedades del material como la dureza, tenacidad y la fatiga siendo estas las
caracteristicas mas tomadas en cuenta a la hora de seleccionar materiales (Alvarado,
2017). El segundo grupo son métodos no destructivos los cuales son evaluados para
evaluar su condicion. Incluso aunque la informacién de las propiedades obtenidas por
métodos estandarizados se considera vital para el proceso de disefio, no siempre es
suficiente para determinar cémo funcionara el producto cuando se ponga en uso. Las
razones para esto pueden deberse a la limitacion de la teoria dado el hecho de que
las pruebas estandarizadas (ensayos a traccién, compresion, dureza, etc.) no
determinan completamente las propiedades del material. Esto es especialmente
importante considerar para los nuevos tipos de materiales compuestos (UnnbPorsson,
R., Jonsson, M. T., & Runarsson, T. P., 2004).
El ensayo de tensién (traccion) en materiales compuesto es uno de los métodos
mas importantes para determinar las propiedades mecanicas, ya que consiste en
someter a una probeta normalizada a una carga axial de tensién hasta que se produce

la rotura.



24

El ensayo de flexién se utiliza para el control de calidad y especificaciéon del
material, siendo también usado para determinar la resistencia de las fibras exteriores
y el médulo de Young de materiales compuestos homogéneos y poliméricos. Para el
caso de ensayos de flexion de laminados multidireccionales, la interpretaciéon de la
resistencia y rigidez no es tan sencilla (Gémez, 2017). La probeta debe cargarse hasta
que se alcance la rotura a traccion o a compresion, o hasta que se alcance la maxima
deformacion de las fibras en las laminas exteriores.

El objetivo de estos ensayos es determinar las propiedades mecanicas tales como
la fuerza, modulo de elasticidad y el esfuerzo como se evidencia en el trabajo de
investigacion: “Obtencidn y Caracterizacidon Mecanica de Material Compuesto Resina
Poliéster — Fibra de Pifa.” , cuyo autor Alvarado (2017), determina por medio de
ensayos de tension y flexion, las propiedades mecanicas de cada tipo de material
segun la variacion de porcentaje de refuerzo que utilizé en la fabricacién de las
probetas de material compuesto, y analizé el aumento de valores en propiedades
como el esfuerzo de tension, flexion y médulo elastico. También Gémez (2017), en su
trabajo de investigacion “Caracterizacion mecanica de materiales compuestos fuera
de autoclave.”, que busca métodos de fabricacion de materiales compuestos
alternativos y la caracterizacion de sus propiedades, para lo cual se realiza ensayos
tanto de traccién como de flexion para la evaluacion de las propiedades mecanicas
de los laminados compuestos, obteniendo patrones homodlogos que permitieron tener
alternativas para el desarrollo de nuevos compuestos. En el area de compuestos

poliméricos para comercializacién los autores (Molina, J, Carreira, M., y Carlito, C.,
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2006), en su articulo “Analise do comportamento mecanico de perfis rectangulares de
madeira plastica (Wood plastic composite)”, los autores analizan la resistencia a la
flexion y traccion para verificar que sus propiedades mecanicas sean superiores a las
de la madera pura. Finalmente en uno de los estudios mas actuales realizado por
Salleh, Z., et al. (2018) titulado “Tensile and Flexural Test on Kenaf Hybrid
Composites”, investigacion que fue disefiada para determinar la correlacién del
modulo de elasticidad (médulo de Young) de flexion y traccion en materiales
compuestos utilizando fibras de kenaf y vidrio, bajo la misma condicién de carga,
pero con una disposicion diferente, para ello se investigan los efectos en el Médulo
de Young realizando ensayos de traccion y flexion usando normativa ASTM, con los
resultados obtenidos se compara el comportamiento y las caracteristicas mecanicas
de los materiales compuestos fabricados. A partir de las dos pruebas mecanicas que
se realizaron, pruebas de flexién y traccién, los resultados y los datos obtenidos de
todos estos experimentos muestran claramente que la disposicion compuesta por 2
capas exteriores con fibra de vidrio, y 4 capas internas de fibra de kenaf tienen tanto
mejores propiedades mecanicas como un mayor médulo de Young, en comparacion

con los otros arreglos.

2.3. Andlisis dinamico mecanico (DMA)

En los materiales cuyas propiedades mecanicas son conocidas y controladas
por los procesos de fabricacién, las técnicas de ensayos no destructivos se utilizan
para detectar la presencia de discontinuidades, vacios o inclusiones segun Ross

(1991).”“En materiales compuestos naturales como lo es la madera, donde las
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irregularidades se presentan naturalmente, y ademas pueden ocurrir debido a las
agencias de degradacién en el medio ambiente, éstas nuevas técnicas se utilizan para
medir como interactuan las irregularidades naturales y ambientales , y para determinar
sus propiedades mecanicas (Galligan, Pellerin, & Brashaw, 1991). Los investigadores
de productos forestales examinaron varias técnicas para clasificar madera estructural
y evaluar la calidad de los materiales laminados, con lo que se desarrollé una
hipétesis, basada en las propiedades fundamentales del material, para establecer
relaciones entre los parametros de los ensayos no destructivos y las propiedades
mecanicas estaticas de los productos de madera (Guarderas, 2018).

La hipdtesis fundamental fue presentada por primera vez por Jayne (1959), donde
propuso que las propiedades de almacenamiento y disipacion de energia en la
madera puede medirse de forma no destructiva utilizando una variedad de técnicas
estaticas y dinamicas, controladas por los mismos mecanismos que determinan el
comportamiento mecanico de dichos materiales, como consecuencia las relaciones
matematicas utiles entres estas propiedades y el comportamiento elastico y de
resistencia deberian ser alcanzables a través de métodos de andlisis de regresion
estadistica (Ross, 1991). Los primeros estudios demostraron una relacién entre el
almacenamiento de energia y las propiedades de disipacion, para lo cual utilizaron
técnicas de vibracion transversal forzada, y las propiedades de flexidon estatica de
especimenes pequefios de madera clara. La técnica utilizad consistié en forzar un
miembro a flexién produciendo oscilaciones transversales. Pellerin (1965) verifico

esta hipotesis utilizando técnicas de vibracion transversal y madera de dimensiones
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establecidas. Kaiserlik y Pellerin (1977) también promovieron la hip6tesis mediante el
uso de técnicas de ondas de tension (oscilacién longitudinal), para evaluar la
resistencia a la traccion de una pequefia muestra de madera clara que contenia
diversos grados de pendiente de grano. Por otro lado en otros materiales como los
metales, Tognana et. al (2018) en su articulo “Medicion del médulo de Young en
metales mediante la técnica de excitacion por impulso”, esta técnica no destructiva
para el estudio de materiales permite determinar las constantes elasticas de los
mismos, por intermedio de la medicion de la frecuencia natural de vibracién de barras
en diferentes modos y excitadas mediante un impacto puntual. Esta técnica consistio
en aplicar el mismo principio de disipacion de energia utilizado en la madera pero
ahora en metales. Que consiste en que la energia adquirida por la muestra se disipa
en un movimiento vibratorio, cuya naturaleza depende de la geometria de la pieza de
prueba, asi como de la densidad y las propiedades elasticas del material. El propdsito
del instrumento de medicién es capturar la vibracion mecanica, analizar y dar una
medida precisa de la frecuencia natural, esta informacion, junto con la masa y el factor
de forma del objeto de prueba, permitira el calculo de los mddulos elasticos
(ROGERS, L.C.) En general, la vibracion resultante de un impulso mecanico sera
complejo en su naturaleza, una mezcla de fundamental y orden superior de

arménicos, ver la figura 13.
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Aceleracion :

B
{ \ ,

Figura 13 Movimiento vibratorio tipico que muestra
contenido armonico.
Fuente: (Lemmens, 1961)

La técnica de excitaciéon por impulso es capaz de medir una amplia gama de
materiales elasticos, como el método se basa en el analisis de vibraciones transitorias,
el limite se establece por la cantidad de informacién vibracional proporcionado por el
material puesto a prueba. En la practica, al menos dos o tres periodos utiles deben
estar disponibles para una medicidon confiable. Los materiales que pueden ser
sometidos a esta prueba incluyen incluyen polimeros, resinas, madera, cemento,
grafito, hormigdn, rocas, composites, metales, refractarios, ceramicos, abrasivos,
materiales ultra duros, etc. (ASTM 1976).

Segun la norma E1876-15 “Dynamic Young’s Modulus, Shear Modulus, and
Poisson’s Ratio by Impulse Excitation of Vibration” para materiales elasticos a
temperatura ambiente, este método de determinacién es aplicable a materiales
compuestos tomandose en consideracion el efecto de las inhomogeneidades y la

anisotropia, la naturaleza del composite (fraccién de volumen, tamafio, morfologia,
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distribucion, orientacion, propiedades elasticas y union interfacial) de los refuerzos e
inhomogeneidades, estos efectos deben ser considerados al interpretar los resultados
de la prueba para composites y materiales no homogéneos.

Las muestras de estos materiales poseen frecuencia de resonancia mecanica
especifica que son determinadas por el médulo de elasticidad, masa y geometria de
la muestra de ensayo. Las propiedades elasticas dinamicas de un material pueden
ser calculadas con la geometria, masa y frecuencias de resonancia mecanica, y una
adecuada (geometria rectangular o cilindrica) segun la muestra de ensayo con la que
ese material puede ser medido. EI médulo dinamico de Young se determina ya sea

utilizando la frecuencia de resonancia en el modo de vibracion flexural o longitudinal.

2.4.Médulo de elasticidad dinamico (EF)

El médulo de elasticidad puede representarse por el almacenamiento y
disipacién de la energia, que se las puede obtener mediantes frecuencia de oscilacién
en vibracion o la velocidad de transmision del sonido. Dénde se pueden establecer
relaciones matematicas entre las propiedades vibracionales y el comportamiento
elastico y la resistencia, a través de analisis estadisticos de regresion lineal. EI médulo
de elasticidad (MOE) dinamico puede ser determinado usando la frecuencia de
vibracion de manera sencilla (Guarderas, 2018). Esta propiedad esta altamente
relacionada con el médulo de elasticidad (MOE) estatico (r2 = 0,98) (Ross &Pellerin,
1994; llic, 2001). EI mddulo elastico longitudinal dinamico (EL) es util para estimar el

modulo de Young real en especimenes en los que el efecto del cizallamiento
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contribuye significativamente a la flexion (Divos & Tanaka, 2005). EI médulo dinamico
puede usarse para indicar claramente el médulo estatico de Young (llic, 2001).

Cuando ambos extremos de la viga son libres, como indica la ecuacién 1:

4pTf2L?
Ep = prf

(1)

i2m*
Donde:

Er: mddulo de elasticidad dinamico (Pa),

p: densidad (kg/m?3),

i : el radio de giro de la seccion transversal (m) (haz rectangular i? = h?/12, h =
espesor en el plano de flexion),

fr: frecuencia de vibracion de flexion (Hz),

L: longitud del haz (m),

m: 4.73 (raices de cos m cosh m = 1, para el primer modo).

Segun la Norma ASTM 1876-15 el Mdédulo dinamico de Young para la
frecuencia de resonancia de flexion fundamental de una barra rectangular se

calculara mediante la ecuacion 2:

mfF\ (L3
E = 0.9465 (Tf) (5)m 2)

Donde:
E = méddulo dinamico de Young (Pa),
m = masa de la barra (g 6 Kg),

b = ancho de la barra (mm 6 m),
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L = longitud de la barra (mm é m),
t = espesor de la barra (mm 6 m),
fr = frecuencia de resonancia fundamental de la barra en flexién (Hz) y
T+ = factor de correccion para el modo de flexion fundamental considerado para
el espesor finito de la barra, radio de Poisson y demas.
Donde se considera que si L/t 2 20, T1 puede ser simplificado a la siguiente
expresion, como se muestra en la ecuacién 3:
¢ 2
T1 = |1.000 + 6.585 (Z) ] (3)
Y E puede ser calculado directamente.
Las ecuaciones que rigen la vibracion transversal en vigas se encuentran
planteada en forma de ecuaciones diferenciales parciales de cuarto orden, para la
vibracion libre en base a la determinacion de las frecuencias naturales se utiliza la

siguiente ecuacion:

o= |5 = (p1)? [ @

Despejando el médulo de elasticidad de la ecuacién anterior tenemos:

_ w’pAlL* (5)
O I(BL)*

Donde:

w: frecuencia angular de vibracion (rad/s).

BL: coeficientes determinados por las condiciones de frontera.
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I: inercia de la viga (m*)
p: densidad (kg/m3),
A: area seccion transversal (m?)
f¢- frecuencia de vibracion de flexion (Hz),

L: longitud(m)

2.5.Relacién entre MOE Estatico Y MOE Dinamico en Materiales Compuestos

Este predictor ha sido determinado por métodos estaticos y dinamicos, varios
autores compararon la determinacion estatica y dinamica del MOE que en el caso de
la madera se encontrdé una buena correlacion (rz: 0,90-0,96) entre los dos valores de
MOE (Divés & Tanaka, 2005). La teoria del vigas de Timoshenko se us6 para explicar
cuantitativamente la dependencia de las frecuencias de resonancia experimentales
en el modo de vibracion, la relacién longitud / espesor y la relacion del moédulo de
Young / médulo de cizallamiento del haz compuesto. Mientras que mediante el uso
de valores razonables para los mdédulos de cizalladura transversales longitudinales,
el modulo longitudinal de Young de vigas compuestas anisotropicas bajo vibracion
coincidié bien con los valores determinados por pruebas estaticas (Dudek, 1970).

La investigacion sobre el uso de medidas de respuesta de vibracion modal para
caracterizar, de forma rapida y precisa, las propiedades mecanicas de materiales y
estructuras compuestas reforzadas con fibra, en un modo unico o en multiples modos
de vibracién, se pueden usar para determinar los moddulos elasticos de los
compuestos y sus constituyentes bajo diversas condiciones ambientales. Dichas

mediciones se han utilizado para caracterizar las constantes elasticas globales de
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compuestos, la distribuciéon de fibras de refuerzo dentro de los compuestos, la
respuesta de fluencia en el dominio del tiempo de los compuestos, el comportamiento
a elevada temperatura de los compuestos y sus componentes, la resistencia a la
fractura interlaminar de los materiales compuestos y la presencia de defectos, dafios
y degradacion en materiales compuestos y estructuras compuestas adhesivas
(Botelho, Campos, De Barros, Pardini, & Rezende, 2005).

Dentro de las investigaciones en las que se han utilizado técnicas de pruebas no
destructivas en la caracterizacion de materiales compuestos, la prueba de vibracion
es una de las herramientas mas utilizadas porque permite la determinacion de las
propiedades mecanicas encontrandose ademas que los laminados de fibra de metal
(FML) ofrecen mejoras significativas sobre los materiales actuales disponibles para
estructuras de aviones debido a sus excelentes caracteristicas mecanicas y densidad
relativamente baja (Botelho et al., 2005).

Los moédulos dinamicos se determinan de forma no destructiva a partir del periodo
fundamental de la muestra en vibracion, luego los médulos estaticos mediante una
prueba de flexion de tres puntos que en el caso de los materiales compuestos con
base de resinas en estudios anteriores se encontraron correlaciones entre el médulo
de elasticidad estatico y el dinamico (r = 0.94; p = 0.0001) asi como también entre el
porcentaje en peso de rellenos y los médulos de elasticidad (r = 0.82; p <0.05 para
modulo estatico y r = 0.90 ; p <0.05 para el médulo dinamico) (Sabbagh, Vreven, &

Leloup, 2002).
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El modulo de Young se mide con la prueba de flexidn de tres puntos pero consume
mucho tiempo y dinero, por el contrario la técnica de excitacion por impulso para medir
el mdédulo de Young de los materiales compuestos de forma no destructiva tiene la
ventaja de ser rapido y tener alta precision y repetitividad (Schmidt, Wicher, & Tilgner,
2005), que aplica el principio del método de frecuencia de barrido que consiste en la
estimulaciéon de la muestra con frecuencia variable y la busqueda de las frecuencias
de resonancia mediante la vibracién de la muestra, segun Norma ASTM 1876.
El analisis vibracional, determina el Médulo de elasticidad (MOE) dinamico de este
material compuesto de matriz polimérica con reforzamiento de fibras de vidrio y de
carbono del cual esta constituido el borde de ataque, pieza P/N 314-19390-402 del

avion A-29 Super Tucano de la Fuerza Aérea Ecuatoriana (figura 14).

Figura 14 Ala derecha del Avién A-29 pieza P/N 314-19390-402.

Fuente: (Manual de Mantenimiento de la acronave A-29., 2005 )
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De manera general para la realizacion de ensayos destructivos y estudio de las
propiedades mecanicas de estos materiales compuestos a lo largo de su desarrollo
se ha venido aplicando la normativa ASTM en su apartado para materiales
compuestos, ya que normativa especificamente aeronautica existe pero unicamente
para criterios de falla para componente aeronauticos.

Algunas de las normas existentes a considerarse son: Norma ASTM D3552-12
“Standard Test Method for Tensile Properties of Fiber Reinforced Metal Matrix
Composites” , ASTM D 3039/D 3039M-14 “ Standard Test Method for Properties of
Polymer Matrix Composite Materials”., ASTM D790-10 “Standard Test Methods for
Flexural Properties of Unreinforced and Reinforced Plastics and Electrical Insulating
Materials”., Norma E122 “Practice for Calculating Sample Size to Estimate With
Specified Precision, the Average for a Characteristic of a Lot or Process.

En rigor a esta serie de normas las propiedades que se plantea determinar en
el ensayo de traccion son: Modulos de elasticidad (estatico), esfuerzo ultimo de
tensidn, limite de fluencia. En el ensayo de flexidn: Resistencia maxima a la flexion,
modulo de elasticidad a la flexion con lo que se obtendra la caracterizacion del
material mediante la obtencion de las propiedades mecanicas por ensayos
destructivos, sin embargo, se reconoce la necesidad existente en algunos
componentes de conocer las caracteristicas elasticas de piezas sin deteriorarlas, que

hace necesaria su caracterizacién por métodos no destructivos.
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Prueba del mechero

Luego de haber realizado la prueba del mechero, que consiste en someter a fuego
a una de las probetas procedente del material original de la aeronave, se determina
el numero de capas por las cuales esta conformado el material compuesto original
de la pieza a caracterizar; el cual es de tipo GFRP (Glass Fiber Reinforced Plastic).
Y estd conformado por una matriz de plastico reforzada o resina con 6 laminas de
fibras de vidrio en un laminado equilibrado y simétrico. El cual tiene capas con fibras
en las direcciones de 0, 45, 90 y -45 grados (cuasi-is6tropo), se lo considera una
laminado equilibrado porque el numero de capas en cada direccién es el mismo y
simétrico porque la disposicion de las capas es simétrica con respecto al plano medio.

Adicional posee una lamina de malla de cobre, esta informacion es validada con el
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Structural Repair Manual de la aeronave (figura 15). (SRM A-29, Wing Tip Leading-

Edge Skin, 2015).

30 | FOIL
AS +45°
AG | 0°, 90°
A7 | 0%, 90"
AB | 0°, 907
A9 | 0°, 90"
A12| +45°

10

Figura 15 Capas a considerarse de la pieza
P/N 314-19390-402 del Avion A-29.
Fuente: (Manual SRM de la aeronave A-29, Wing Teap Leading-Edge Skin 57-43-01,p1, 2015)

Los lotes de probetas para los diferentes ensayos seran obtenidos a partir del borde

de ataque original del avion A-29 Supertucano.
3.1 Ensayos de Traccion

3.1.1 Elaboracioén de probetas
Las propiedades a determinar en el ensayo de traccién son:
e Esfuerzo ultimo de tension.
e Modulo de elasticidad.
e Limite de fluencia.
Para determinar las propiedades mencionadas en el ensayo de traccion, se
considerara la norma ASTM D3039/D3039M-14 “Standard Test Method for Tensile
Properties of Polymer Matrix Composite Materials”, la cual regulariza la geometria y

numero de probetas a ser sometidas a ensayos mecanicos.
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En la Tabla 2, se especifican las caracteristicas geométricas de las probetas y tabs
(agarres), que establece la norma anteriormente mencionada.

Tabla 2
Caracteristicas geométricas de las probetas y tabs (agarres), que establece la norma.

Forma Seccion transversal rectangular
constante
Largo minimo Agarre de las mordazas + 2 veces el
ancho
Ancho A requerimiento
Tolerancia del ancho 1+1% del ancho
Espesor A requerimiento
Tolerancia del espesor +4% del espesor
Espesor del tab A requerimiento
Material del tab A requerimiento
Orientacion de la fibra del tab A requerimiento
Angulo del tab 502 90°, inclusive

Fuente: (Normativa ASTM D3039 /D3039-14, 2014)

Segun la norma ASTM D3039/D3039-14, se utilizard un muestreo de 5 probetas
para los ensayos a traccion, con dimensiones en las probetas de 130 [mm] x 15 [mm],
ya que en la especificacion del parametro, la longitud de agarre de mordaza es de 50
[mm] x 15 [mm], en este caso el espesor de 1.2 [mm].

Largo = 2 X agarre de mordaza + 2 X ancho
Largo =2 x50mm+ 2 X 15mm

Largo = 130 mm
En la figura 16 se observa la geometria y dimensiones de las probetas para realizar

los ensayos de traccion.
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15

zona de trabajo

agarre de mordaza

50

Figura 16 Dimensiones de las probetas para los ensayos
de traccion [mm)].

La forma fisica de ruptura de las probetas se encuentra tabulada en la norma

ASTM D3039/D3039M-14. Existen diversos modos con los que una probeta se

fractura, la estandarizacion correspondiente para esto es la publicada en la norma

antes mencionada y se extrae la siguiente Figura 17.

Las letras son cddigos, los cuales se exponen en Tabla 3. Nomenclatura que se

empleara en el andlisis de resultados correspondiente.

Tabla 3

Codigos de fallas para probetas de materiales compuestos a ensayos de traccion.

Tipode Falla Co6d.1 Areadefalla C6d.2 Ubicacién de lafalla Cod. 3
Angulo A Interior Tab I Abajo B
Delaminacién D Tab A Arriba T
1 M Cerca area Tab w Izquierda L
Lateral L Probeta G Derecha R
Modo multiple M Multiples areas M Mitad M
Separacion S Varios Vv Varios V
Explosivo X Desconocido U Desconocido U
Otro (0] - - - -

Fuente: (Normativa ASTM D3039 /D3039-14, 2014)
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Figura 17 Modos de falla para probetas de materiales compuestos sometidas
a traccion.

Fuente: (Normativa ASTM D3039 /D3039-14, 2014)

La elaboracion de las probetas se realizé segun las dimensiones indicadas en la
Norma ASTM D3039/D3039M-14, para seleccionar el material de agarre para
mordazas (tabs), la norma indica que se puede utilizar el material segun sea
necesario (ver Tabla 2), se realizaron pruebas con agarres de sujecion de diferentes
materiales (figura 18), luego de apreciar los resultados con cada una de las
variantes, se selecciond la alternativa de colocar una capa de resina époxica de 1
mm. En la tabla 4, se identifican las ventajas y desventajas de cada uno de los

materiales usados para las tabs (agarres de sujecion para las probetas):



Tabla 4
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Ventajas y desventajas de los materiales usados para los agarres
de sujecion (tabs):

Caucho tipo 1

Alta adherencia

en las mordazas

Sufre desprendimiento de la probeta

al incrementar la fuerza de traccion

Caucho tipo2  Alta adherencia  Sufre desprendimiento de la probeta
en las mordazas al incrementar la fuerza de traccion

Papel lija Adherencia media Sufre desprendimiento de la probeta
en las mordazas al incrementar la fuerza de traccion

Mismo Baja adherencia en las  Rotura y desprendimiento de tabs.

material de la

probeta

mordazas

Capa de resina

époxica

Alta adherencia en las

mordazas

No sufre desprendimiento de la
probeta al incrementar la fuerza de

traccion
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Figura 18 Probetas para ensayos de traccion con agarres
de sujecion de distintos materiales (Tamano de barra 2 mm).

Por lo que se selecciona, para los agarres de las probetas una capa de resina
epoxica, para descartar asi la presencia de fracturas con falla en los diferentes

ensayos.

3.1.2 Procedimiento

Se realizo el ensayo de traccion para el material compuesto con una maquina de
Ensayos Universal SHIMADZU AGS-X Plus con capacidad de 50 KN (ver figura 19),
de acuerdo a los lineamientos mencionados en la NORMA ASTM D3039/D3039-14,
la norma establece una velocidad del cabezal de 2 mm/min, con la toma de al menos

5 muestras validas de probetas, con dimensiones de 130 mm de largo , 15 mm de
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ancho (la norma indica una tolerancia de +/- 1% - 1.3mm) y 1.7 mm de espesor (la
norma indica el espesor segun sea necesario).

A partir de la realizacién de los ensayos de traccion los datos compilados y los
graficos generados (ver figura 20), a partir de los cuales se procedera a calcular el
modulo de elasticidad (estatico), esfuerzo ultimo de tension y limite de fluencia.

Materiales y equipos
- Maquina de ensayos universales Shimadzu AGS-X capacidad 50 KN.
- Cortadora DREMEL Multimax MM 40, 120 V
- Hoja de sierra de corte, 20 mm
- Calibrador Calipper, apreciacion 0,02 mm
- Resina epdxica, 2500 psi - impermeable

- Regla metalica, apreciacion 0,05 mm

Figura 19 Ensayo de traccion en maquina de Ensayos
Universales Shimadzu - 50 KN.
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Figura 20 . Grdfico Fuerza — desplazamiento de la probeta N. 1: (1) Linea de
tendencia de la pendiente, (2) Curva fuerza desplazamiento generada, (3) Punto de
rotura del material.

3.1.3 Resultados

3.1.3.1 Esfuerzo de Tracciéon Maximo

El esfuerzo de traccién se determina con la siguiente ecuacion:

x|

Oy =

(6)

Doénde:

o = Esfuerzo de traccion Maximo (6 esfuerzo ultimo de tension)
F = Carga Maxima

A = Area transversal de la probeta

Luego de realizar los ensayos de traccion en las probetas con los tabs de alta

adherencia (capa de resina), en la maquina de ensayos universales, se verifica que
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las probetas se hayan fracturado en la zona de trabajo. Se obtuvieron los valores de
fuerza o carga maxima indicados en la tabla 5, con los cuales mediante la ecuacién
6, se calculo el esfuerzo de traccion maximo, médulo de elasticidad, y mediante las
graficas y puntos obtenidos; se permite apreciar que el punto de esfuerzo maximo
coincide en el mismo punto de fractura, lo que corrobora que el material tiene un
comportamiento de tipo fragil como se observa en el grafico tipo a) para materiales
fragiles (ISO 527, 2014); como se puede ver en la figura 21, por lo que no existe
limite de fluencia .

Tabla §
Carga maxima, esfuerzo maximo obtenido/calculado respectivamente mediante ensayo de

traccion
(Mpa)

1 8231.74 318.79 25.82 2.69
2 9608.94 376.82 25.50 2.63
3 9246.6 374.64 24.68 3.07
4 9006.45 371.60 21.7 24.24 3.01
5 9236.82 377.32 24 .48 2.74
6 9548.8 380.13 2512 2.90
7 8883.38 358.90 24.75 2.78

Promedio 9108.96 365.46 21.7 24.94 2.83
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Figura 21 Tipo de gréfica esfuerzo deformacion: a) Materiales fragiles
b) Materiales duros con punto de fluencia c)Materiales duros sin punto de fluencia.

Fuente: (Farenholz, 2014)
3.1.3.2 Médulo de elasticidad
Para determinar la rigidez del material a partir de los datos de carga maxima
obtenidos, se utilizaran las ecuaciones 7 y 8 designadas en la Norma ASTM D3039 y
los valores considerados son los de desplazamiento indicado por la maquina vs. la
longitud inicial, obteniendo la deformacién unitaria y a partir de ello mediante la
ecuaciéon 7, el médulo de elasticidad como se indica en la tabla 6, durante la

permanencia del material dentro de la zona elastica.



El médulo de elasticidad se obtuvo mediante la siguiente ecuacion:

o =E.€
Donde:

ot = Esfuerzo de traccion Maximo
E = Médulo de elasticidad

€ = Deformacion unitaria

Siendo la deformacién unitaria :

Donde:

€ = Deformacién unitaria
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(7)

(8)

AL = Desplazamiento (diferencia de longitud entre dos puntos)

L, = Longitud inicial

Para cada valor de carga maxima indicado anteriormente, y a partir de los

valores de desplazamiento obtenidos en la maquina a través del ensayo de traccidn

vs. longitud inicial, se muestran los valores de modulos de elasticidad calculados.
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Tabla 6
Desplazamiento, deformacion unitaria y modulo de elasticidad a traccion
obtenido/calculados respectivamente

1 351898  0.02686  11118.00
2 3.41899 0.02630 13033.00
3 4.00998 0.03066 11971.00 £19.76
4 3.91065 0.03008 10970.00
5 3.59006 0.02741 12608.00
6 3.76298 0.02895 11929.00
7 3.60855 0.02776 11689.00
Promedio 3.68860 0.02829 11759.71 819.76

3.1.3.3 Limite de fluencia

A partir de los graficos esfuerzo - deformacion como se puede observar en la figura
22, que son las graficas obtenidas a partir del ensayo de traccién de cada una de las
probetas, se identifica que el material tiene un comportamiento de tipo fragil por lo que
no existe limite de fluencia (Ankur K., 2019) (ver figura 21), ya que el material alcanza
directamente el esfuerzo ultimo, valores que se muestran en la tabla 7, que se muestra

a continuacion:



Tabla 7
Valores de esfuerzo mdximo de traccion del material, obtenidos a
partir de las grdficas esfuerzo — deformacion.

1 318.79 No existe
2 376.82 No existe
3 374.64 No existe
4 371.60 No existe
5 377.32 No existe
6 380.13 No existe
7 358.90 No existe

Promedio 365.46 No existe
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Figura 22 Grafico esfuerzo — deformacion en el que se observa el esfuerzo maximo
alcanzado sin definirse un limite de fluencia.

3.2Ensayos de Flexion

3.2.1 Elaboracion de probetas

Las probetas para ensayos de flexion fueron elaboradas de acuerdo a los
lineamientos mencionados en la NORMA ASTM D790-17, la norma establece la toma
de al menos 5 muestras validas de probetas, con dimensiones de 81 [mm] mm de
longitud (en la norma se indica al menos el 10% de la distancia entre los apoyos pero
no menor a 6,4 [mm] ), 12.7 [mm] de ancho (para muestras con espesores de 3.2 mm
o menores) y 1.7 [mm] de espesor (la norma indica el espesor segun sea necesario),

las probetas deberan tener una seccion transversal rectangular.
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En la figura 23 se observa la geometria y dimensiones de las probetas para realizar
los ensayos de flexion y en la figura 24 se pueden observar las probetas originales del
borde de ataque del avion A-29 a ser ensayadas, con una muestra de 6 probetas, las
cuales seran ensayadas en la maquina de Ensayos Universal SHIMADZU AGS-X Plus
con capacidad de 50 KN, de acuerdo a los lineamientos mencionados en la NORMA
ASTM D790-17 “Standard Test Methods for Flexural Properties of Unreinforced and
Reinforced Plastics and a Electrical Insultating Materials.”, como se detalla mas

adelante.

81

12,70

81

Figura 23 Dimensiones de las probetas para ensayos de flexion [mm].

Fuente: (Propia)
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Figura 24 Dimensiones de las probetas para ensayos de flexion.
(Tamafo de barra 15 mm)

3.2.2 Procedimiento
Las propiedades a determinar en el ensayo de flexién son:
e Resistencia maxima a la flexion.
e Modulo de elasticidad a la flexion.

Se realiz6 el ensayo de flexion de tres puntos, para el material compuesto con la
maquina de Ensayos Universal SHIMADZU AGS-X Plus con capacidad de 50 KN, de
acuerdo a los lineamientos mencionados en la NORMA ASTM D790-17, la norma
establece la toma de al menos 5 muestras validas de probetas, con dimensiones de
81 mm de longitud (en la norma indica al menos el 10% de la distancia entre los
apoyos pero no menor a 6.4 [mm] ), 12.7 [mm] de ancho (para muestras con
espesores de 3.2 mm o menores) y 1.7 [mm] de espesor (la norma indica el espesor

segun sea necesario).
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A partir de la realizacion de los ensayos de flexion y los datos compilados, se
obtienen graficas como se puede observar en la figura 25, la grafica fuerza vs.
desplazamiento mediante la maquina de ensayos, luego se exportan los datos; a partir
de los cuales se procedera a calcular la resistencia maxima a la flexion o esfuerzo
maximo a la flexion, médulo de elasticidad a flexion.
Materiales y equipos
- Maquina de ensayos universales Shimadzu AGS-X con puente de flexién,
capacidad 50 KN.
- Cortadora DREMEL Multimax MM 40, 120 V
- Hoja de sierra de corte, 20 mm
- Calibrador Calipper, apreciacion 0,02 mm
- Regla metalica, apreciacion 0.05 mm

- Balanza electrénica Shimadzu TW423L, apreciacion de 1 [mg].
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Figura 25 Gréfica Fuerza vs. desplazamiento - ensayo de flexion. (1) Linea de
tendencia de la pendiente, (2) Curva fuerza desplazamiento generada, (3) Fuerza
maxima
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3.2.3 Resultados

3.2.3.1 Esfuerzo maximo a la flexién

El esfuerzo de flexion se calcula a partir de los datos de fuerza obtenidos en la
maquina de Ensayos Universal SHIMADZU AGS-X Plus con capacidad de 50 KN, de
acuerdo a los lineamientos mencionados en la NORMA ASTM D790-17 a partir de la

siguiente ecuacion:

o = 3PL (9)
7~ 2bd?

Donde:
o = Esfuerzo en las fibras externas en el punto medio (Mpa).
P = Carga en un punto dado en la curva de carga — deflexion (N).
L = Separacion de los apoyos (mm).
b = Ancho de la probeta (mm).

d = Espesor de la probeta (mm).

Luego de realizar el ensayo de flexion de tres punto (ver el montaje del equipo
en la figura 26); en la maquina de ensayos universales y luego de haber verificado
que las probetas se hayan fracturado en la zona de trabajo (una se fractur6 fuera
por lo que fue anulada), se obtuvieron los valores de fuerza o carga maxima
indicados en la tabla 8, con los cuales mediante la ecuacion 9, se calculd el

esfuerzo maximo a la flexién.
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Figura 26 Ensayo de flexion de 3 puntos (izq.). Probetas luego de

ensayo de flexion (der.)
Fuente: Propia

Y a partir de la ecuacion 10, indicada en la misma norma ASTM 790-17:

6Dd
&=

(10)
Donde:

€ = Deformacion en la superficie externa (Mpa).

D = Maxima deflexion del centro (mm).

L = Separaciéon de los apoyos (mm).

d = Espesor de la probeta (mm).



61

Se calculé la deformacion, con lo cual se obtuvo las graficas esfuerzo

deformacioén de flexidon, en las cuales ademas de identificar el esfuerzo maximo de

flexion, se identifica la zona elastica, cuya pendiente permite el calculo del médulo de

elasticidad a flexion (ver figura 27).

Tabla 8

Valores calculados de carga maxima y esfuerzo

maximo de flexion.

1 70.23 225.11
2 93.51 260.72
3 86.33 265.61
4 73.78 173.94
5 85.5 269.53
Promedio 81.87 238.98

3.2.3.2 Moddulo de elasticidad a la flexiéon

Considerando la probeta sometida a la prueba de flexion en tres puntos como una

viga con dos apoyos simples en los extremos a la que se aplica una fuerza P puntual

en el centro, se calculé el médulo de elasticidad a flexion a partir de la ecuacién 11,

derivada de la ecuacion diferencial de la elastica.

P

E=——
4818 max

(11)
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Donde:
P =Valor de la carga en la zona elastica (N).
L = Distancia entre apoyos (m).
E = Mébdulo de elasticidad (Pa).
I = Inercia (m*).
d = Deflexion (m).
La fuerza en la zona elastica se identifica en el grafico esfuerzo deformacion de

flexion como se indica en la figura 27.

Probeta 2

150.00

""""""" (22,13 N ; 15,44089 mm)

0.00000 0.00500 0.01000 0.01500 0.02000 0.02500 0.03000 0.03500

Figura 27 Fuerza en la zona elastica del grafico esfuerzo-deformacion de
flexion - probeta N.2

Los valores del mdédulo de elasticidad obtenidos se muestran a continuacion

(ver tabla 9):
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Tabla 9
Carga en la zona eldstica, modulo de
elasticidad a flexion.

1 2213 10741.68
2 43.06 11729.76
3 40.21 11257.00
4 29.33 12363.37
5 47.58 11137.74
Promedio 36.46 11445.91

3.3 Caracterizacion Dinamica (Analisis Vibracional - MOE dinamico)

3.3.1 Elaboracién de probetas para ensayos dinamicos

Para determinar el médulo de elasticidad segun la norma E1876-15: “Standard Test
Method for Dynamic Young’'s Modulus, Shear Modulus, and Poisson’s Ratio by
Impulse Excitation of Vibration.”, en la cual se indica las probetas para ensayos
dinamicos de forma rectangular deberan cumplir una relacion longitud / espesor que
sea L/t >20 para la cual se puede aplicar la respectiva ecuacion, en base a esta
relacion las dimensiones de las probetas obtenidas a partir del borde de ataque del
avion Super Tucano (figura 28 y 29), son de dimensiones 211 [mm] x 15 [mm] x 2
[mm], (ver figura 29, 30), con una muestra de 8 probetas las cuales a partir del equipo
para caracterizacién del modulo de elasticidad disponible en el laboratorio (ver fig.
27), se realiza la toma de datos con ayuda de este equipo de las diferentes probetas,
calculo de la frecuencia de vibracién y a partir de ella el calculo del médulo de Young

correspondiente, cuyos datos se resumen a continuacion:
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Figura 28 Vista frontal del plano de corte de probetas del borde

de ataque de corte del Avion Super Tucano A-29.
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Figura 29 Planos de corte de probetas del borde de ataque
del Avion Super Tucano A-29.

80,57



Figura 30 Corte de probetas
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Figura 31 Probeta para ensayos dinamicos [mm)].
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A partir del corte de las probetas del material como se observa en la figura 30,

se procedio a realizar la toma de datos a partir del ensayo dinamico de vibracion
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con cada una de ellas; las 8 probetas obtenidas se muestran en la figura 32, el
procedimiento se detalla a continuacion, con el cual se obtendra la frecuencia del

material que permitira calcular el médulo de elasticidad.

®

TR
- — _N—»»

Figura 32 Probetas para ensayo de Vibracion.
(Tamafio de barra 22 mm)

3.3.2 Procedimiento

El equipo utilizado para realizar el ensayo de vibracion fue el banco de pruebas
bajo régimen dinamico del laboratorio de Reologia como se ve en la figura 33, luego
de verificar las dimensiones de las probetas segun Norma ASTM 1876-15 , se registro
un promedio de 4 mediciones por cada dimensién. Se monté el banco de pruebas
calibrando el sensor y realizando todas las conexiones entre los sensores y el
decodificador de sefales. Se procedié a acoplar la probeta a la maquina y se
verificaron las conexiones con ensayos de prueba. El acelerometro y el sistema de
fuerza de impacto de 4.7 N se lo colocd a 150 + 1 mm del borde de empotrado de la

probeta.
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Figura 33 Equipo de analisis dinamico.

Se procedioé a que el sistema de fuerza por gravedad golpee a la probeta de tal
manera que provoque una onda vibratoria cuyos datos son registrados por el
acelerbmetro como se observa en la figura 34, y mostradas en una computadora por
el software que a su vez se encarga de exportarlos a Excel y a formato .lvm. Con el
Excel se generaron las graficas aceleracién vs. tiempo como se ve en la figura 35, y
con el formato .lvm utilizando un programa en Matlab de la transformada de Fourier
inversa se obtuvo el espectro de frecuencias de cada probeta, en la figura 36 se puede
observar el programa de Matlab y el grafico que generado. Los datos obtenidos de las
probetas ensayadas fueron validados estadisticamente y permitieron obtener los
valores de frecuencia que se muestran en la tabla F, y mediante la ecuacioén (80) se

calculé el médulo de elasticidad de cada probeta. Cabe recalcar que una de las
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probetas fue anulada debido a que su frecuencia estuvo fuera de parametros, cuyos

detalles se analizan en el capitulo IV de Analisis de resultados, modulo de elasticidad

dinamico.

=
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Figura 34 Onda de vibracion de la probeta, registrada por el acelerometro,

en el programa de adquisicion de datos en Labview.
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Figura 35 Datos registrados en Labview siendo exportados a Excel
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Figura 36 Programa en Matlab de la Transformada de Fourier para célculo de la frecuencia
de las probetas

Y E puede ser calculado directamente.

Las ecuaciones que rigen la vibracion transversal en vigas se encuentran
planteadas en forma de ecuaciones diferenciales parciales de cuarto orden, para la

vibracién libre en base a la determinacion de las frecuencias naturales se utilizé la

_ g2 |EL_ / El (12)
w_ﬁz\/p:_(ﬁl‘)z pAL4_

Despejando el médulo de elasticidad de la ecuacidn anterior tenemos:

siguiente ecuacion:

_w’pA L (13)
~I(BL)*



70

Donde:

w: frecuencia angular de vibracion (rad/s).

BL: coeficientes determinados por las condiciones de frontera.
|: inercia de la viga (m*)

p: densidad (kg/m3),

A: area seccion transversal (m?)

fr: frecuencia de vibracion de flexion (Hz),

L: longitud(m)

Materiales y equipos
- Banco de pruebas bajo régimen dinamico del laboratorio de
Reologia
- Sistema de acoplamiento de sefales (DAQ) NI USB 6009.
- Software de adquisicion de datos (Labview), Matlab
- Acelerémetro ADXL 335.
- Circuito de acoplamiento de sefiales
- Cortadora DREMEL Multimax MM 40, 120 V
- Hoja de sierra de corte, 20 mm
- Calibrador Calipper, apreciacion 0,02 mm

- Regla metalica, apreciacion 0,05 mm

3.3.3 Resultados
Los principales resultados resumidos en la tabla 10, luego de realizados los

ensayos de vibracién en el banco de pruebas bajo régimen dinamico del laboratorio
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de Reologia, es la frecuencia, el modulo de elasticidad (dinamico) por métodos no

destructivos, como se muestra a continuacion:

Tabla 10

Valores de frecuencia y modulo de elasticidad obtenidos bajo régimen dinamico

1 16.33 102.60 12926.23
2 16.84 105.81 12933.22
3 16.82 105.68 16862.28
4 16.97 106.63 13592.60
5 17.43 109.52 12873.83 1725.88
6 16.53 103.86 15956.58
7 16 100.53 15135.52
8 16.54 103.92 16608.09
Promedio 16.68 36.46 14611.04 1725.88

3.3.3.1 Correlacion entre MOE estatico y MOE dinamico

Luego de obtenidos los valores del médulo de elasticidad (estatico) por métodos

destructivos a través del ensayo de traccion como de flexion, y el mddulo de

elasticidad (dinamico) por métodos no destructivos mediante el ensayo de vibracion

en el banco de pruebas bajo régimen dinamico del laboratorio de Reologia.

Se compararon los resultantes del médulo de elasticidad mediante un grafico de

dispersion (figura 37 y 38) de las probetas ensayadas por método estatico (traccion

y flexioén) y las probetas ensayadas por el método dinamico, ver tabla 11y 12:



Mdadulo de elasticidad dindamico [Mpa]

Tabla 11

Resultados MOE estatico (traccion) y MOE dindmico.

1 10970.00 12873.83
2 10971.00 12926.23
3 11118.00 12933.22
4 11689.00 13592.60
5 11929.00 15135.52
6 12608.00 15956.58
7 13033.00 16608.09

MOE estatico (traccion) vs. MOE dinamico
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Figura 37 Grafico de dispersion MOE estatico (traccion) vs. MOE dindmico
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Moddulo de elasticidad dindmico

[Mpa]

Tabla 12
Resultados MOE estdatico (flexion) y MOE dinamico.

1 11137.74 12926.23
2 11257.00 12933.22
3 11729.76 13592.60
4 12363.37 15135.52

MOE estatico (flexion) vs. MOE dinamico

15500.00 -

y=1.8378x-7711.7 ®
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Figura 38 Grafico de dispersion MOE estatico (flexion) vs. MOE dindmico
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4.1 Caracterizacion mecanica

4.1.1 Tension

4. CAPITULO IV

ANALISIS DE RESULTADOS
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Los datos obtenidos mediante el uso de la maquina de ensayos destructivos

SHIMADZU, capacidad de 50 KN son: Fuerza maxima (N), Fuerza de rotura, Maximo

desplazamiento, y la red de puntos de fuerzas (N) permitieron el calculo del médulo

de elasticidad (MPa) segun Norma ISO 527-4 “Determinacion De Las Propiedades De

Traccion. Parte 4: Condiciones De Prueba Para Compuestos De Plastico Reforzado

Con Fibra Isotrépica Y Ortotropica”, y Esfuerzo maximo de traccion (MPa).

En la tabla 13 se observan los datos de interés obtenidos del ensayo destructivo

de traccion.

Tabla 13

Datos ensayos de traccion probetas del borde de ataque del avion A-29.

Nombre Unidad 1 2 3 4 5 6 7
Maxima N 8231.74  9608.94 9246.6 9006.45 9236.82 9548.8 8883.38
Fuerza

Esfuerzo MPa 318.79 376.82 374.64 371.60 377.32 380.13 358.90
Maximo de

traccion

Modulo MPa 11118.00 13033.00 10971.00 10970.00 12608.00 11929.00 11689.00
Elastico

Area mm? 25.82 25.50 24.68 24.24 24.48 25.12 24.75
Seccion

Transversal
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41.1.1 Analisis estadistico de resultados

Se analizan visualmente las probetas y aquellas que no se encuentran dentro de
los cédigos y/o modos tipicos de falla del ensayo de traccion segun la Norma ASTM
D3039 “Metodo De Prueba Estandar Para Propiedades De Traccion De Materiales
Compuestos De Matriz Polimérica”, en este caso todas las probetas se rompieron
dentro de la zona de trabajo por lo que ninguna fue descartada.

Los resultados fueron tabulados mediante inferencia estadistica, basada en
generalizaciones a partir de los datos obtenidos, y prediccion de la fidelidad de los
resultados obtenidos mediante métodos matematicos evitando las incertidumbres
subjetivas.

Los métodos utilizados son: el Andlisis de Varianza ANOVA vy la Diferencia
Significativa Honesta TUKEY

En la figura 39 a partir de la obtencion de la desviacion estandar agrupada, se
confirma que las probetas son similares ya que su desviacion estandar agrupada

minima es de 8074,42 MPa., con un intervalo de confianza del 95%.
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Interval Plot of Datos (Mpa) vs Probetas
95% ClI for the Mean

20000 T _ - — _

15000

10000
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g

-10000 -

Probetas

The pooled standard deviation was used to calculate the intervals

Figura 39 Desviacion estandar agrupada de probetas ensayadas a traccion.

Mediante la tabla 14 del ANOVA, se asevera que las propiedades mecanicas

obtenidas en los ensayos de traccion de las distintas probetas son similares entre

Si.

Tabla 14
Anova de las probetas del borde de ataque A-29 ensayadas a traccion.

Fuente de Suma de Grados de Promedio de Fexp P VCF
variacion cuadrados libertad los
cuadrados
Probetas 2062761,189 6 343793,53 0.0053 0,999 3.866
Dentro de los 456374022,7 7 65196288,95
grupos
Total 458436783,8 13

Con los datos obtenidos de la tabla 14 del ANOVA para las probetas ensayadas

a traccion, se cumple la hipétesis nula H, (todas las medias son iguales) debido a que
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el estadistico de prueba es menor que el valor critico de F, por lo que no existe una
variacion significativa entre algun resultado experimental.

Fexp = 0,0053 < VCF = 3,866
Mediante el método de TUKEY se agrupan los datos con un nivel de confianza

del 95%, obteniendo los siguientes resultados, como se muestra en la tabla 15.

Tabla 15
Comparacion por parejas de probetas ensayadas a traccion por el método de
Tukey
- Probetas  Nro.Datos  Media  Agrupacién
1 2 5718 A
2 2 6705 A
3 2 5673 A
4 2 5671 A
5 2 6493 A
6 2 6155 A
7 2 6024 A

Las medias al compartir el mismo grupo no son significativamente diferentes -
Ho. En la figura 40 se observa que el intervalo contiene el cero por lo que se acepta la

hipétesis nula — Ho.
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Tukey Simultaneous 95% Cls
Differences of Means for Datos (Mpa)
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If an interval does not contain zero, the corresponding means are significantly different.

Figura 40 Intervalo de medias por cada probeta.

41.1.2 Resultados promedio de ensayos de traccion
Al determinar estadisticamente que los valores obtenidos del lote de probetas son
similares respectivamente, se procede a calcular el promedio y la desviacion estandar

de los resultados. Véase tabla 16.

Tabla 16
Valores obtenidos en ensayos de traccion.

Fuerza Maxima de N 9108.96 467,20
Traccion

Esfuerzo Maximo de MPa 365,46 21,70
Traccion

Médulo de Elasticidad MPa 11759,71 785,76

El esfuerzo maximo a la traccion de esta investigacion es de 365,46 Mpa,

comparado con los resultados obtenidos por Gémez (2017) en laminados compuestos
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en fibra de vidrio en resina poliéster material similar cuyo valor mas alto fue de 454.43
Mpa, y el resultado del modulo de elasticidad a traccion de 11759.61 Mpa de esta
investigacion comparado con los valores de Ponce (2011) en su investigacion para un
material similar con fibras naturales en matriz polimérica quién obtuvo un modulo de

elasticidad con un valor promedio de 9223 Mpa.

4.1.2 Flexion

Como se detalla en el capitulo de experimentacion se realizé el ensayo de flexion
de tres puntos bajo la NORMA ASTM D790-17 con una maquina de Ensayos
Universal SHIMADZU AGS-X Plus con capacidad de 50 KN, la norma establece la
toma de al menos 5 muestras validas de probetas. A partir de la realizacion de los
ensayos destructivos anteriormente detallados los datos obtenidos fueron: Fuerza
maxima a la flexién (N), Resistencia maxima a la flexién (Mpa), modulo de elasticidad

a flexién (Mpa), en la tabla 17 se presentan los datos obtenidos:

Tabla 17
Datos ensayos de flexion probetas del borde de ataque del avion A-29.

Nombre Unidad 1 2 3 4 5

Maxima N 70.23 93.51 86.33 73.78 85.5
Fuerza de

flexion

Esfuerzo MPa 225.11 260.72 265.61 173.94 269.53
Maximo de

flexion

Médulo de MPa 10741.68 11729.76 11257.00 12363.37 11137.74
elasticidad

a flexion
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41.21 Analisis estadistico de resultados

Se analizan visualmente las probetas y aquellas que no se encuentran dentro de
los codigos y/o modos tipicos de falla del ensayo de flexion segun la Norma ASTM
D790-17 “Standard Test for Flexural Properties of Unreinforced and Reinforced
Plastics and Electrical Insulating Materials”, en este caso una probeta fue descartada,
las cinco probetas consideradas se rompieron dentro de la zona de trabajo.

Los resultados fueron tabulados mediante inferencia estadistica, basada en
generalizaciones a partir de los datos obtenidos, y prediccidon de la fidelidad de los
resultados obtenidos mediante métodos matematicos evitando las incertidumbres
subjetivas.

Los métodos utilizados son: el Andlisis de Varianza ANOVA y la Diferencia
Significativa Honesta TUKEY

En la figura 41 a partir de la obtencion de la desviacion estandar agrupada, se
confirma que las probetas son similares ya que su desviacién estandar agrupada

minima es de 7935,04 MPa., con un intervalo de confianza del 95%.
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Interval Plot of Datos(Mpa) vs Probetas
95% Cl for the Mean
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The pooled standard deviation was used to calculate the intervals.

Figura 41 Intervalo de medias por cada probeta.
Mediante la tabla 18 del ANOVA, se asevera que las propiedades mecanicas

obtenidas en los ensayos de flexion de las distintas probetas son similares entre si.

Tabla 18
Anova de las probetas del borde de ataque A-29 ensayadas a traccion.

Fuente de Suma de Grados de Promedio de Fexp P VCF
variacion cuadrados libertad los cuadrados
Probetas 719540 4 179885 0.0028 0,999 5.192
Dentro de los 314823985 5 62964797
grupos
Total 315543525 9

Con los datos obtenidos de la tabla 2 del ANOVA para las probetas ensayadas a

flexion, se cumple la hipétesis nula H, (todas las medias son iguales) debido a que el
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estadistico de prueba es menor que el valor critico de F, por lo que no existe una
variacion significativa entre algun resultado experimental.

Fexp = 0,0028 < VCF = 5,192
Mediante el método de TUKEY se agrupan los datos con un nivel de confianza del

95%, obteniendo los siguientes resultados, como se muestra en la tabla 19.

Tabla 19
Comparacion por parejas de probetas ensayadas a traccion
por el método de Tukey.
- Probetas  Nro.Datos  Media  Agrupacién

1 2 5483 A
2 2 5995 A
3 2 5761 A
4 2 6269 A
5 2 5704 A

Las medias al compartir el mismo grupo no son significativamente diferentes - Ho.
En la figura 42 se observa que el intervalo contiene el cero por lo que se acepta la

hipétesis nula — Ho.
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Tukey Simultaneous 95% Cls
Differences of Means for Datos(Mpa)
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If an interval does not contain zero, the corresponding means are significantly different.

Figura 42 Intervalo de medias por cada probeta.

41.2.2 Resultados promedio de ensayos de flexién
Al determinar estadisticamente que los valores obtenidos del lote de probetas son

similares respectivamente, se procede a calcular el promedio y la desviacion estandar

de los resultados. Véase tabla 20.

Tabla 20
Valores obtenidos en ensayos de flexion.

Fuerza Maxima de N 81.87 9.61
Flexiéon

Esfuerzo Maximo de MPa 238.98 40.43
Flexién

Médulo de Elasticidad MPa 11445.91 622.27

de flexion
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Los resultados de esta investigacion tuvieron un bajo porcentaje de variacion si se
compara con los datos obtenidos por Z. Salleh et al. (2017) del 6.34%, quienes
realizaron ensayos de flexion en materiales compuestos laminados hibridos de kenaf
en combinacion con fibra de vidrio cuyos resultados para el médulo de elasticidad a
flexion fueron de 12.233 Gpa (12233 Mpa) comparados con los 11445.91 Mpa
obtenidos en esta investigacion, en cuanto al esfuerzo maximo de flexion obtenido

fueron de 200.54 Mpa y de 238.98 Mpa el obtenido en esta investigacién
4.2 Caracterizacién dinamica

4.2.1 Médulo de elasticidad dinamico (MOE dinamico)

Segun la Norma E1876-15 “Standard Test Method for Dynamic Young’'s Modulus,
and Poisson’s Ratio by Impulse Excitation of Vibration”, fueron ensayadas 9 probetas
bajo régimen dinamico cuyos valores de Mddulo de elasticidad dindmico obtenidos se
muestran en la tabla 21, la probeta numero 9 fue eliminada al detectar una

discontinuidad superficial.

Tabla 21
Datos del Modulo de elasticidad dinamico obtenidos del borde de ataque del avion A-29.

Nombre Unidad 1 2 3 4 5 6 7 8 9

Frecuencia radl/s 102.60 105.81 105.68 106.63 109.52 103.86 100.53 103.92 114.54
Densidad Kg/m?® 185255 1821.62 199531 183254 1730.93 1859.91 194289 1970.28 1831.97

Modulode MPa 12926.23 12933.22 16862.28 13592.60 12873.83 15956.58 15135.52 16608.09 14515.67
elasticidad
dinamico
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4.2.2 Analisis estadistico de resultados

Los resultados fueron tabulados mediante inferencia estadistica, basada en
generalizaciones a partir de los datos obtenidos, y prediccion de la fidelidad de los
resultados obtenidos mediante métodos matematicos evitando las incertidumbres

subjetivas.

Los métodos utilizados son: el Analisis de Varianza ANOVA vy la Diferencia
Significativa Honesta TUKEY.

En la figura 43 a partir de la obtencién de la desviacion estandar agrupada, se
confirma que las probetas son similares ya que su desviacién estandar agrupada

minima es de 7966,17, con un intervalo de confianza del 95%.

Interval Plot of Datos vs Probetas
95% Cl for the Mean
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The pooled standard deviation was used to calculate the intervals.

Figura 43 Desviacion estandar agrupada de probetas ensayadas bajo régimen dinamico.
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Mediante la tabla 22 del ANOVA, se asevera que las propiedades obtenidas en el

ensayo bajo régimen dinamico de las distintas probetas son similares entre si

Tabla 22
Anova de los valores de MOE estdtico (traccion) y MOE dinamico obtenidos de las probetas
ensayadas.

Fuente de Grados de Promedio de
variacion cuadrados libertad los cuadrados
Probetas 7558319,49 7 1079759,93 0.017 0,999 2.657
Dentro de los 1015358357 16 63459897,3
grupos
Total 1022916676 23

Con los datos obtenidos de la tabla 2 del ANOVA para las probetas ensayadas bajo
régimen dinamico, se cumple la hipétesis nula H, (todas las medias son iguales)
debido a que el estadistico de prueba es menor que el valor critico de F, por lo que no
existe una variacion significativa entre algun resultado experimental.

Fexp = 0,017 < VCF = 2,657
Mediante el método de TUKEY se agrupan los datos con un nivel de confianza del

95%, obteniendo los siguientes resultados, como se muestra en la tabla 23.

Tabla 23

Comparacion por parejas de probetas ensayadas bajo

régimen dinamico.
- Probetas  Nro.Datos  Media  Agrupacién
4960
4954
6321
5177
4905
5973
5726
6227

o NOOUAWN=
WwWwwwww ww
> > > > > >
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Las medias al compartir el mismo grupo no son significativamente diferentes - Ho.
En la figura 44 se observa que el intervalo contiene el cero por lo que se acepta la

hipétesis nula — Ho.

Tukey Simultaneous 95% Cls

Differences of Means for Datos(Mpa)
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If an interval does not contain zero, the corresponding means are significantly different.

Figura 44 Intervalo de medias por cada probeta.

4.2.3 Resultados promedio MOE dinamico
Al determinar estadisticamente que los valores obtenidos del lote de probetas son
similares respectivamente, se procede a calcular el promedio y la desviacién estandar

de los resultados. Véase tabla 24.
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Tabla 24
Valores obtenidos bajo régimen dindmico.

Frecuencia rad/s 104,82 2,73
Densidad Kg/m3 1875,57 88,07
Modulo de elasticidad MPa 14611,04 785,76
dinamico

Cabe mencionar que la probeta eliminada del lote pudo ser identificada debido a
que el calculo del valor de frecuencia (ver figura 45) era de f=18.23 Hertz valor mayor

que el promedio de frecuencias del resto de probetas, como se puede observar en la

tabla 21.
Y
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Figura 45 Valor de frecuencia mayor que el promedio del lote,
obtenida de una probeta con discontinuidad superficial.
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Se continud con el calculo del mddulo de elasticidad dinamico de esta probeta para
para calcular el porcentaje de variacion con el promedio real obtenido, y se obtuvieron

los resultados mostrados a continuacion, ver tabla 25.

Tabla 25
Comparacion de datos de frecuencia, densidad y modulo de elasticidad dinamico obtenidos
del borde de ataque del avion A-29 incluida la probeta 9.

Frecuencia rad/s 104,82 2,73 114,54 2,73 8
Densidad Kg/m3 1875,57 88,07 1870,89 83,66 0.2
Médulo de MPa 14611,04 1725,88 14600.44 1614.73 0.07
elasticidad

dinamico

Por lo que se puede apreciar en los resultados el porcentaje de variacion en la
frecuencia al incluir la probeta 9 es del 8%, mientras que en la densidad y el médulo

de elasticidad el porcentaje de variacion es menor del 0,2%.

4.2.4 Correlacion MOE estatico vs. MOE dinamico

Se compararon los resultados obtenidos del médulo de elasticidad mediante un
grafico de dispersion (figura 46 y 47) de las probetas ensayadas por método estatico
(traccion y flexion) y las probetas ensayadas por el método dinamico, ver tabla 26 y

27:



Tabla 26
Resultados MOE estatico (traccion) y MOE dindmico.

1 10970.00 12873.83
2 10971.00 12926.23
3 11118.00 12933.22
4 11689.00 13592.60
5 11929.00 15135.52
6 12608.00 15956.58
7 13033.00 16608.09

MOE estatico (traccion) vs. MOE dinamico
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Figura 46 Grafico de dispersion MOE estatico (traccion) vs. MOE dinamico
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Tabla 27
Resultados MOE estatico (flexion) y MOE dinamico.

1 11137.74 12926.23
2 11257.00 12933.22
3 11729.76 13592.60
4 12363.37 15135.52

MOE estatico (flexion) vs. MOE dinamico

15500.00

y=1.8378x-7711.7 ®

15000.00 R?=0.9661 _.-*

14500.00

14000.00
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13500.00
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Modulo de elasticidad estatico (flexion) [Mpa]

Figura 47 Gréfico de dispersion MOE estatico (flexion) vs. MOE dindmico

Con relacién a estudios anteriores en materiales compuestos naturales como

la madera, se obtuvieron relaciones muy altas entre el MOE estatico y el MOE
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dinamico (ILic,2001) con la madera de eucalipto se obtuvo un r2=0,99, Martinez y
Almeida (2017) con la madera de balsa obtuvo un r2=0,9647 en madera de Chonta
un r2=0,9616 (Guarderas, 2018) y como se puede apreciar en el caso de materiales
compuestos del borde de ataque del avidon A-29, se obtuvo una correlacion entre
el modulo estatico y dinamico de r2=0,9569 (traccion) y r2=0,9661 (flexion) con
tendencia lineal (ver figuras 46 y 47), es decir que el MOE estatico y dinamico son
semejantes y que esta relacion en este tipo de material compuesto de aviacion se

cumple en la proporcién antes mencionada.
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5. CAPiTULOV

CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

CONCLUSIONES

Se realizaron ensayos de traccion del material compuesto del borde de ataque
del avion A-29 Super Tucano para determinar el médulo de elasticidad, esfuerzo
ultimo de tension y limite fluencia. Lo valores obtenidos fueron 11759,71 Mpa
para el médulo de elasticidad, 365,46 Mpa para el esfuerzo ultimo de tension,
segun las graficas obtenidas y en base a los patrones de comportamiento del
material, por su alto modulo de elasticidad se demuestra que es un material de
gran rigidez pero no existe limite fluencia debido a que el material tiene un
comportamiento de tipo fragil por su bajo porcentaje de elongacion de maximo
3%.

Se realizaron ensayos de flexion del material compuesto del borde de ataque
del avion A-29 Super Tucano para determinar resistencia maxima a la flexién,
modulo de elasticidad a flexion. Lo valores obtenidos fueron 238,96 Mpa para
resistencia maxima a la flexion, 11445,91 Mpa para el médulo de elasticidad a
flexion.

La variacion entre el mddulo de elasticidad a traccion y a flexién es del 2,66%
esto es debido a la secuencia de apilamiento de capas y su orientacion angular,

que afecta a la distribucién de tensiones en cargas de flexion y traccion. Las
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cargas de flexién crean una distribucién de tension no uniforme a lo largo de la
longitud, pero una carga de traccion crea una distribucion de tension uniforme.
Se determind el valor del coeficiente de elasticidad dinamico en 14611,04 Mpa
mediante la realizacion de ensayos de vibracion del material bajo régimen
dinamico, existiendo una alta correlacion entre el médulo de elasticidad estatico
(traccion) vs. el moédulo de elasticidad dinamico del material compuesto
ensayado, la investigacion tuvo un coeficiente de determinacion de 0,9569.

Se determind el valor del coeficiente de elasticidad dinamico en 14611,04 Mpa
mediante la realizacion de ensayos de vibracion del material bajo régimen
dinamico, existiendo una alta correlacion entre el médulo de elasticidad estatico
(flexion) vs. el moédulo de elasticidad dinamico del material compuesto

ensayado, la investigacion tuvo un coeficiente de determinacion de 0,9661.
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RECOMENDACIONES

Realizar un control riguroso de las probetas a ensayarse bajo régimen dinamico
(analisis vibracion) debido a que cualquier fisura o discontinuidad superficial en
las mismas, provocara variaciones en la frecuencia de vibracion del material, lo
que puede provocar que los datos no sean confiables e irreales.

El tiempo de secado de los Tabs (agarres de sujecion) colocados en las
probetas deben dejarse secar minimo 24 horas dependiendo del tiempo de
secado de la resina utilizada para evitar que se despeguen al momento de ser
ensayadas.

Continuar con estudios similares, que analicen el valor de la frecuencia en
probetas de diferentes materiales compuestos, como un posible método
alternativo para control de posibles fisuras en componentes de aviacion
sometidos a inspeccion.

Continuar con futuros trabajos de investigacion en los que se realicen estudios
viscoelasticos (comportamiento viscoso-elastico) en el proceso de curado del
material de la matriz para obtener una correlacién entre la evolucion de la
componente elastica y su médulo de elasticidad.

Se recomienda de manera prioritaria indagar las propiedades fisicas y
mecanicas de un componente nuevo y original para realizar un estudio acerca

de la degradacion de propiedades.
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