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Resumen
En esta investigacion se plantea caracterizar un material compuesto el cual funciona
como parche en la componente de una aeronave, determinando su maédulo de elasticidad
estético y dindmico. Para determinar el médulo de elasticidad estatico se realiz6 el ensayo
a flexion en la maquina de ensayos universal MTS, donde se tiene como una viga
simplemente apoyada. Para obtener el modulo de elasticidad dinAmico se realizan
ensayos de vibraciones en vigas en cantiléver con los siguientes equipos Rigidimetro y el
denominado MOE dindmico. El ensayo de carga estatica se realiza en el equipo de
ensayos universales Instron 8801, el cual nos permite determinar la carga que presenta
la probeta al momento de la fractura. Para el ensayo a fatiga se utiliza el mismo equipo,
para aplicar cargas ciclicas y como resultado tenemos el nimero de ciclos en los que se
provoca la rotura de la probeta. También se realiza la simulacién con el fin de comparar
los datos obtenidos experimentalmente en los ensayos estaticos y ciclicos obtenidos

mediante la simulacion utilizando el software ANSYS.
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- MATERIAL COMPUESTO

- MODULO DE ELASTICIDAD ESTATICO
- MODULO DE ELASTICIDAD DINAMICO
- VIGAS EN CANTILEVER

- ENSAYOS MECANICOS
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Abstract

In this research it is proposed to characterize a composite material which functions as a
patch in the component of an aircraft, determining the static and dynamic elasticity
modulus. To determine the static elasticity modulus, the bending test was performed on
the universal test machine MTS, where it is held as a simply supported beam. In order to
obtain the dynamic elasticity module, vibration tests are carried out on cantiléver beams
with the following equipment: Rigidimeter and the so-called dynamic MOE. The static load
test is performed on the universal test equipment Instron 8801, which allows us to
determine the load presented by the test piece at the time of fracture. For the fatigue test
the same equipment is used, to apply cyclic loads and as a result we have the number of
cycles in which the test piece breaks. The simulation is also performed in order to compare
the data obtained experimentally in static and cyclic tests to those obtained through

simulation using ANSYS software.

KEYWORDS

- COMPOSITE MATERIAL

- STATIC ELASTICITY MODULE

- DYNAMIC ELASTICITY MODULE
- CANTILEVER BEAMS

-  MECHANICAL TESTS
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Capitulo |
Generalidades
Introduccion
El avance tecnolégico en la industria aerondutica esta directamente ligado al
desarrollo de nuevos materiales cuyas propiedades sean capaces de satisfacer con los
requerimientos cada vez mas exigentes. Se ha demostrado que al combinar dos tipos de

materiales se obtiene uno con mejores caracteristicas.

El desarrollo en esta industria durante el siglo XX ha tenido la necesidad de utilizar
materiales cada vez mas livianos pero que sean capaces de soportar cargas cada vez
mayores. Por lo que la investigacién sobre materiales compuestos ha prosperado, y su

uso se ha ido extendiendo cada vez mas.

El uso de materiales compuestos se encuentra entre el 35-50% del peso
estructural en la aviacion civil, entre el 60-80% del peso estructural en helicopteros y entre
el 40-50% en aviones de combate, el manejo de este tipo de materiales sigue creciendo
no soélo en los procesos de fabricacion, sino también en los procesos de mantenimiento,
provocando la necesidad de conseguir técnicas de reparacion que sean mas rapidas,

eficaces y econdmicas.

Este proyecto de investigacion esta enfocado en realizar la caracterizacion del
material compuesto mediante la simulacion y pruebas estaticas — ciclicas, de parches
funcionando en el componente “WING TIP LEADING EDGE SKIN RH” (punta del ala del

lado derecho) de la aeronave A-29B de la Fuerza Aérea Ecuatoriana.
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Antecedentes

Uno de los principales desafios en la industria aeroespacial es obtener ligereza,
mejorando las propiedades estructurales y aerodinamicas en las aeronaves con el
objetivo de mejorar el alcance y tiempo de vuelo, reduciendo asi costos de fabricacion y

mantenimiento (Llorente, 2021).

La Fuerza Aérea Ecuatoriana (FAE) al adquirir nuevas aeronaves, como el avién
denominado A-29B Super Tucano, que es una aeronave fabricada casi en su totalidad de
aleaciones y materiales compuestos, ha tenido la necesidad de realizar varias

investigaciones en este campo.

En la Universidad de las Fuerzas Armadas — ESPE en conjunto con el apoyo del
CIDFAE se ha venido desarrollando el proyecto principal denominado “Analisis del estado
limite de resistencia de componentes de aeronaves de combate, reparados con
materiales compuestos”, del cual se derivan varias investigaciones y cuyo director es el

Ing. Xavier Sanchez, docente de la universidad.

Segun el trabajo de investigacion “Estudio y reparacion de la piel del borde de
ataque de la pieza P/N 314-19390-402 mediante parches composites del avién A-29B
Super Tucano de la fuerza aérea ecuatoriana” realizado por Cruz Sebastian y Reinoso
Patricio publicado en el 2021, describe el estudio de las propiedades mecanicas tipo

sandwich.

Mediante el estudio de dafios en el borde de ataque del avion A-29B a través de
un escaner 3D realizado por Macias Francisco y Ortiz Bryan publicado en marzo 2021,
explica los dafios que se generan en los bordes de ataque de los aviones A-29B los cuales

son fisuras o hundimientos generados por el impacto de p4jaros durante el vuelo.



25

Esta investigacion junto con las mencionadas anteriormente podra ayudar en el
avance del uso de este tipo de materiales compuestos mejorando, optimizando y
reduciendo los costos de mantenimiento, fortaleciendo los conocimientos en este tipo de

tecnologia para investigaciones futuras.

Definicidn del proyecto

El presente proyecto esta aplicado en el area de materiales, en el cual se plantea
realizar una simulacion, pruebas estaticas y ciclicas de un material compuesto
funcionando como un elemento de una aeronave. Se procederd a medir el médulo de
elasticidad de las laminas de material compuesto, para lo cual se utilizara teoria de
vibraciones aplicadas a vigas en cantiléver, donde se realizar4 un analisis teérico de las
ecuaciones diferenciales a la vibracion de vigas, con el fin de obtener formulas aplicables

a estos elementos.

En base a lo anterior, se procedera a la medicion experimental del médulo de
elasticidad en laminas de material compuesto, utilizando el equipo Rigidimetro TMI
modelo 7920 del LMM (Laboratorio de Mecanica de Materiales), también se utilizara el
equipo de andlisis vibracional denominado MOE dinamico, siempre y cuando que la masa
del instrumento que mide la aceleracién no interfiera con la masa inercial de la lamina de
material compuesto a ser analizada, lo cual conlleva a resultados erroneos. Ademas, se
realizara la medicion experimental del médulo de elasticidad a flexion estatica, utilizando

los equipos del LMM.

Se procederd a realizar los ensayos mecénicos con cargas estaticas y ciclicas,
reproduciendo las caracteristicas geométricas, fisicas, mecénicas de acuerdo con
informes previos generados de una orden de ingenieria, con lo cual estos ensayos nos
ayudaran a realizar una simulacién del parche, para esto se utilizara el software ANSYS

con carga estatica y carga ciclica.
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Justificacion e Importancia

Al pertenecer a la Universidad de las Fuerzas Armadas — ESPE, en conjunto con
el departamento de Ciencias de la Energia y Mecanica, nos encontramos en la
responsabilidad y obligacién de investigacidén continua para beneficios y vinculacién de la

sociedad.

Dentro del &rea estéatica y dinamica actualmente se han realizado estudios acerca
de las propiedades que se obtienen al utilizar materiales compuestos en tecnologias
nuevas, innovadoras y de utilidad para la ciencia, de esta forma se obtiene un mayor

conocimiento sobre las caracteristicas propias de los mismos.

La necesidad de este estudio se debe al requerimiento de andlisis de aplicaciones
de parches de materiales compuestos en aeronaves, facilidad de cohesion entre la matriz
y las fibras de estos y la mejora en cuanto a propiedades mecanicas al ser colocados en

la punta del ala.

Para esto, es necesario realizar los estudios y ensayos pertinentes a las probetas
del material que sera utilizado en la aeronave, tomando en cuenta las condiciones a las
gue va a ser sometida, tales como: cambios bruscos de temperatura, fatiga, fuerzas de

sustentacion y resistencia, presiones variables, entre otras.

En este proyecto se plantea desarrollar ensayos no destructivos a probetas con la
utilizacion de equipos del Laboratorio de Mecanica de Materiales, para lograr la medicion
del modulo de elasticidad, andlisis ciclicos, estaticos y simulacion en ANSYS, por lo que
seran realizados bajo la supervision de docentes, investigadores y estudiantes del area
de Ciencias de la Energia y Mecénica, pertenecientes a la Universidad de las Fuerzas
Armadas ESPE, y asi se podran fortalecer conocimientos en esta tecnologia para

investigaciones a futuro.



27

Objetivos
Objetivo general
Analizar las cargas ciclicas y estaticas en las laminas de parches de material

compuesto funcionando en una componente de una aeronave.

Objetivos especificos

e Medir en forma experimental el médulo de elasticidad de material
compuesto utilizado en aeronaves, en base de vibraciones.

e Simular las laminas de material compuesto, con la carga que aparece en
el vuelo de la aeronave.

o Probar estdticamente elementos de material compuesto basados en los
resultados obtenidos de la simulacion.

e Probar ciclicamente elementos de material compuesto basados en los
resultados obtenidos de la simulacion.

e Comparar los resultados obtenidos en la simulacién con los obtenidos en

las pruebas estéticas y ciclicas realizadas en el LMM.

Alcance

Este proyecto se ha planteado en realizar la caracterizacion del material
compuesto, mediante la simulacion y pruebas estaticas — ciclicas, de parches
funcionando en la punta del ala del lado derecho del avibn A-29B Super Tucano de la

Fuerza Aérea Ecuatoriana (FAE).

Para la caracterizacion del material, se realizara un ensayo a flexion que nos
permitird determinar el modulo de elasticidad estatico. Para encontrar el mddulo de

elasticidad dinamico se utilizaran los siguientes equipos: MOE y Rigidimetro que se
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encuentran en el Laboratorio de Mecanica de Materiales de la Universidad de las Fuerzas

Armadas — ESPE.

A partir del analisis de resultados obtenidos en este trabajo de investigacion,
ayudara a establecer pardmetros para futuras reparaciones en la punta del ala del lado
derecho de la aeronave en mencion, por lo que los entregables para este proyecto seran
la simulacion realizada en el software ANSYS, junto con las comparaciones obtenidas de

los ensayos previos.
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Capitulo 1l
Marco Teorico

Materiales Compuestos

El material compuesto esta formado por al menos dos tipos de materiales, sin que
se haya generado alguna reaccion quimica entre ellos, logrando conseguir propiedades
gue no serian posibles si estan por separado y mejorando asi sus caracteristicas
mecanicas. Estos materiales tienen dos fases, una continua conocida como matriz y otra
discontinua la cual es el refuerzo (Figura 1). Los componentes de estos materiales
compuestos no deben disolverse y tampoco fusionarse completamente entre si, las
propiedades del nuevo material compuesto dependen del tipo de interfaz y caracteristicas

de sus componentes (Davila, y otros, 2011).

Tienen diferentes aplicaciones y son utilizadas en varias tecnologias como en el
area aeroespacial, mecanica automotriz, eléctrica, medicina, etc. También son muy
utilizados en el area de la ingenieria debido a sus propiedades como es la rigidez y su

ligereza.

Figura 1

Constitucién basica de un material compuesto

-+ —

Refuerzo Matriz Material compuesto

Nota. Tomado de Nuevos Materiales: Aplicaciones estructurales e industriales (p.50), por
Davila, J., Galeas, S., Guerrero, V., Ponton, P., Rosas, N., Sotomayor, V., Valdivieso,

C.,2011,Imprefepp.
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Matrices y refuerzos

Los materiales compuestos trabajan de diferentes maneras, principalmente de
fase continua, la cual sujeta a los componentes de refuerzo entregando resistencia y
continuidad en el material. EI desempefio basico de cémo actlan los materiales

compuestos se pueden observar en la Figura 2 (Davila, y otros, 2011).

Figura 2

Funciones basicas del material compuesto

— Juntar los refuerzos

Transmintir las diferentes cargas
— sometidas encima de la matriz
en direccién de los refuerzos

Brinda al refuerzo de un muro
contra la humedad

Si el material se refuerza con
— fibra, este estd encargado al
soporte lateral contra el pandeo

Materiales compuestos
I

Nota. Tomado de Nuevos Materiales: Aplicaciones estructurales e industriales (p.52), por
Davila, J., Galeas, S., Guerrero, V., Pontén, P., Rosas, N., Sotomayor, V., & Valdivieso,

C.,2011,Imprefepp.

Matriz

La principal tarea que cumple la matriz es contener al refuerzo, existen algunos
materiales que se pueden usar para este propésito como son las resinas, ceramicos. Una
caracteristica de la matriz es que en general no es un material tan rigido y resistente como

el refuerzo.
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La funcion primordial es:

- Determinar las diferentes caracteristicas quimicas y fisicas del material.
- Transferir a lo largo del refuerzo diferentes cargas.
- Cuidar y adherir con mayor precision al refuerzo.

- Brindar un acabado superficial de mejor aspecto.

La matriz actia de diferentes formas de acuerdo al tipo de carga mecéanica a la
gue esté sometida como podemos observar en la Figura 3 donde se aprecia cargas a
traccion y compresion, soportando los esfuerzos requeridos para que exista una cohesion

entre la matriz y el refuerzo (Stupenengo, 2011).

Figura 3

Caracteristicas de los materiales compuestos

Nota. Representa las cargas compresivas y cargas en traccion y como actian los

materiales compuestos. Tomado de Materiales y materias primas (p. 8) por, Stupengo,

F., 2011, Inet.

Refuerzo

El refuerzo brinda a la matriz diferentes propiedades, estos estan dispersos a lo
largo de la matriz, para poder describirlo de una manera mas eficiente, el refuerzo brinda
elevada resistencia y rigidez. Por otro lado, también existen refuerzos que proporcionan
alta resistencia a la temperatura y fricciébn. La manera en que se agregan los refuerzos a

la matriz puede ser mediante porciones o filamentos.
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Las fibras que usualmente se utilizan son las de vidrio y carbono las cuales tienen
una alta resistencia a la traccion. Para aumentar la resistencia del nuevo material se
podrian adherir porciones mas pequefias y distribuidas uniformemente en la matriz, una
de las caracteristicas que tienen los materiales reforzados con filamentos es que son mas

resistentes, endurecidos y livianos (Stupenengo, 2011).

Elementos estructurales

Para estos compuestos no solo se deberian tomar en cuenta las propiedades de
cada material, sino que también es necesario saber de la geometria y de sus
componentes estructurales, estos compuestos estan configurados por laminas y poseen
una ventaja en su direccion, esto conlleva a una mejor resistencia. Las capas se apilany
después se juntan como podemos ver en la Figura 4, las caracteristicas de cada capa se
modifican de una lamina a otra y esto conlleva a una mayor resistencia en sus dos

dimensiones (Davila, y otros, 2011).

Figura 4

La estructura de un material compuesto laminado

Nota. La figura representa la configuracion y direccional de un material compuesto.
Tomado de Nuevos Materiales: Aplicaciones estructurales e industriales (p.57), por
Davila, J., Galeas, S., Guerrero, V., Ponton, P., Rosas, N., Sotomayor, V., & Valdivieso,

C.,2011,Imprefepp.
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Clasificacién de los materiales compuestos
La clasificacion con respecto a las aplicaciones estructurales de materiales
compuestos tiene una organizacion de acuerdo con el tipo de refuerzo y de matriz, a

continuacion, se la puede representar graficamente en la Figura 5 (Davila, y otros, 2011).

Figura 5

Clasificacién con respecto al tipo de refuerzo

COMPUESTO
Reforzados con Reforzados Estructurales
particulas con fibras
Particulas Fortalecidas Continua Discontinua Laminados Paneles de
largas por (alineada) (corta) sandwich
dispersion
Alineada Orientada

aleatoriamente

Nota. Tomado de Nuevos Materiales: Aplicaciones estructurales e industriales (p.59), por
Davila, J., Galeas, S., Guerrero, V., Pontén, P., Rosas, N., Sotomayor, V., & Valdivieso,

C.,2011,Imprefepp.

A continuacion, se presenta la clasificacion con respecto a la matriz:

- Matriz metdlica
- Matriz ceramica

- Matriz polimérica

La clasificacién con respecto al refuerzo seria la siguiente:

- Fibras continuas.
- Fibras discontinuas

- Fibras con particulas
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Fibra de vidrio

Para describir como se comporta la fibra de vidrio se dice que al someterla a una
tension y ésta sobrepasa la resistencia tedrica puede presentar fallas, para evitar estos
problemas la fibra de vidrio es producida mediante fibras con una estructura uniaxial y
ordenada, cambiando asi sus propiedades mecanicas anisotropicas, ayudando asi a
manejar las fallas en una misma direcciéon y aumentando la resistencia a esfuerzos. La
aplicacion mas frecuente en la industria es la fibra de vidrio ya que la de carbono es
mucho mas costosa y también existen diferentes usos como la estructura en automoviles

y barcazas (Stupenengo, 2011).

Mdédulo de elasticidad en materiales compuestos

Se han desarrollado abundantes teorias con respecto al médulo de elasticidad
longitudinal concentrado a las fibras y reparto de esfuerzos cortantes a lo amplio de la
base de la fibra en materiales compuestos. Para determinar el médulo de elasticidad del
material compuesto es primordial conocer la geometria del prototipo, propiedades y como
se produce la carga en la matriz en direccion de la fibra, habitualmente los modelos parten

de los siguientes principios.

- Que los componentes que son la fibra y la matriz sean linealmente elasticos, la matriz
sea isotropica y las fibras pueden ser isotrépicas o transversalmente isotropicas.

- Que las fibras sean axisimétricas, ademas es importante que el tamafio y la forma
sean iguales.

- Los componentes deben estar bien pegados entre si, y mantenerse de esa forma

durante el proceso de deformacion.

Existe una forma de representar al modelo matematico llamado ley de mezclas y
su principal idea es la deformacion equivalente a la fiora como a la matriz, como se

muestra en la ecuacion 1 (Tucker & Liang, 1999).
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Ey = Epp % Vpp + Emy * (1= Vpp) (1)

Donde

Ef: Modulo de elasticidad de la fibra

E: Médulo de elasticidad de la matriz

Vep: Fraccion de volumen de la fibra

Modelos micromecénicos

La micromecanica tiene diferentes modelos, los cuales nos permiten obtener las
distintas constantes elasticas y demas propiedades mecénicas de los materiales
compuestos, para ello se necesitan valores iniciales dependiendo de las propiedades que

muestran la fibra y la matriz (Ruso, 2013).

Modelo de Hopkins and Chamis

Existen varios modelos micromecanicos para obtener las propiedades de los
materiales compuestos, uno de ellos hace referencia a la teoria del modelo de Hopkins
and Chamis, que estan basadas en dos grandes grupos que son, la ley de mezclas y la

ley de mezclas modificadas (Ruso, 2013).

Ley de mezclas
Se toma como referencia un volumen V de la pieza mostrada en la Figura 6 y se

puede representar matematicamente con la ecuacion 2.

Donde

Vip: Volumen de fibra

Vi Volumen de la matriz

V,: Volumen de los huecos
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Al incluir las fracciones de volumen se obtiene la ecuacién 3:

\% \' \%
fb
V== V=7 W=7 3)

Figura 6

Volumen de un elemento

Nota. La figura representa el volumen de un elemento con la matriz, fibra y huecos.
Tomado de Estudio de materiales reforzados con fibras en problemas de contacto (p. 44)
por Ruso, M., 2013, Universidad de Sevilla.

Al despejar las ecuaciones mencionadas anteriormente obtenemos la ecuacién 4.

Como la fraccion de volumen de huecos es despreciable, se tiene la ecuacién 5:

De la figura 6 se obtiene la masa de la pieza, mostrada en la ecuacion 6.

M = Mgy + My, + M, (6)

Como la masa de los huecos es despreciable se puede digitar la ecuacién 7:

M = pgp * Vep + pp * Ui (7)
Donde

prp: Densidad de la fibra

pm: Densidad de la matriz
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Finalmente, la densidad del material compuesto se describe en la ecuacion 8.

Pcomp = Vfb * Pfp + Vip * pm (8)

Expresiones mateméticas del modelo de Chamis
A continuacion, se tienen las diferentes expresiones de la formulacién que se

utiliza en la ingenieria del modelo de Chamis para el calculo de sus distintas propiedades.

Constantes elasticas

Ey =Epp* Vp + Ep * (1 — Vpp) (9)
Ep
E. =
y
1-— Vfb * (1 - _Eir;lb) (10)
E, =E, (11)
Viy = Virsp * Vip + Vi * (1 = Vip) (12)
Ver = Ve (13)
_ Gm (14)
Gy = G
L=V * (1 B GLbe)
_ G (15)
Gy, = o
1T (1)
Gz = ny (16)
Constantes resistentes
Xt = Vb * Xefp (17)

Y = Xpm *

1- (\/@ - Vﬂ,) ) [1 - E’i’;‘b” (18)

Xe = Vb * Xerp (19)
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YC=Xcm*[1—(\/E—Vfb)*[1—%” (20)
Sxy = O * [1 — (\/@ — Vﬂ,> * [1 — Gf;” (21)

Donde

E: Médulo de elasticidad

G: Médulo de cortadura

v: Médulo de Poisson

x: Tensién de rotura

§: Tension de rotura a cortadura

p: Densidad

V: Fraccién en volumen de fibras

L: Longitudinal

T: Transversal

LT: Longitudinal — Transversal (xy)
TT: Transversal — Transversal (yz)
t: Traccién

c: Compresion

fb: Fibra

m: Matriz

Criterio de Tsai-Wu
Este criterio estda basado en el método de falla polinomial y considera la energia
de deformacion total, el mismo no diferencia los modos de falla ni cual es la fase

dominante cuando se presenta la fractura. Esta descrito en forma de tensores
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polinomiales por Tsai y Wu, siendo un criterio de error mas general en comparacion con
el criterio de Tsai — Hill. En esta aproximacion se representa, mediante expresiones
matematicas, la superficie de fluencia para un material que tiene un comportamiento
anisotropo, se conoce que estas ecuaciones estan basadas en ajustes de curvas que se
obtuvieron experimentalmente, a este criterio se lo puede formular como se indica en la

ecuacion 22:
Fio-i + Fijo-io-j =1 (22)

Los tensores F; y F;; son correspondientes a la resistencia del material que se

encuentran en la direccion principal del laminado. Se tiene la ecuacion 23, descrita a

continuacioén, la misma gue representa a una lamina ortoétropa que actla en tension plana.

Fi0y + F,0, + Fe0g + F110% + Fy302 + Feg0? + 2F;,000, = 1 (23)

Mediante las ecuaciones que seran definidas a continuacion permiten calcular los

factores F;; los cuales se relacionan con los parametros de resistencia. (Navarro &

Barbero, 2017).

. (24)
Xe X

P (25)
XeXc

Fy= o 4o (26)
Vo Y

Fpp = __1 (27)
YiYe

(28)
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1 1
Fo=(—-7—) 29)
Xth YIZC

1

Foo =——
0 X12:Yi2c

(30)

Donde

Xr: Limite de tension con direccion de la fibra.
Xc: Limite de compresion con direccién a la fibra.
Yr: Limite de tension transversal a la fibra.

Yc: Limite de compresién transversal a la fibra.
Xq,7: Limite cortante positivo.

Xi2c: Limite cortante negativo (Se considera igual al limite X;,7).

Factor de Seguridad

El FOS (Factor de Seguridad) nos indica cuéles son los componentes de tensién
del laminado que deberian multiplicarse por este coeficiente para alcanzar el error del
material compuesto utilizando el criterio de Tsai — Wu, detallado anteriormente. Por lo
cual se puede expresar este factor mediante la ecuacion 31 (Dassault Systemes

SolidWorks Corporation, 2016).

Fos = Gt R 31
=720, (31)

Obteniendo los coeficientes C;, €, y R con las ecuaciones 32, 33 y 34
respectivamente, se considera que el laminado falla cuando el factor de seguridad es

menor a 1.
Cl = F10'1 + on-z + F6T12 (32)

33
Co = F1100% + Fp0,% + FeT1,> + 2F12010, (33)
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R = [|C;*+4G,) (34)
Fatiga en materiales compuestos

Los materiales compuestos al ser sometidos a fatiga tienen una correlaciéon entre
la rigidez y el peso para que actien de una mejor forma que los materiales
convencionales, pero al igual que todo tipo de material al ser sometidos a cargas ciclicas
sus propiedades mecanicas se ven afectadas significativamente, esto implica tener
varias fallas que estan distribuidas a lo largo del material como son la falta de rigidez, la
resistencia residual y la presencia de un aumento anisétropo en la vida del elemento

(Pagés, Costa, Mayugo, & Blanco, 2002).

Dafio por fatiga

Se produce la falla cuando existe rotura de fibras, creacion de grietas en la matriz,
pandeo en las fibras que estdn sometidas a esfuerzos de compresion, debonding vy
arranque de las laminas adyacentes, estos defectos se pueden apreciar de forma
microestructural en el material compuesto como se observa en la Figura 7. Al existir este
tipo de dafios disminuyen las propiedades elasticas del material y su resistencia (Pagés,

Costa, Mayugo, & Blanco, 2002).

A continuacion, se tiene una breve descripcion de los mecanismos de dafio en

materiales compuestos:

- Rotura de fibras: En el material compuesto se somete a una carga superior al
limite de deformacion de la fibra y eso provoca el fallo.
- Pandeo en las fibras sometidas a esfuerzos de compresion: Dificultad que se tiene

al realizar los experimentos cuando se usan tensiones a compresion.
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- Debonding: Se genera cuando hay un deslizamiento entre la fibra y la matriz,
provocando la desunién de las mismas.
- Agrietamiento en la matriz: Aparece cuando la deformacién uUltima de la matriz es

menor a la deformacién del compuesto.

- Delaminacion: Es la fractura de las ldminas del material compuesto, provocando

disminucion tanto en su rigidez como en la resistencia.

Figura 7

Mecanismos de dafio en materiales compuestos

1llH I =

a b C d e

Nota. La figura representa los diferentes mecanismos de dafio a) rotura de fibras, b)
pandeo en las fibras que estan sometidas a esfuerzos de compresion, c) debonding, d)
agrietamiento en la matriz, e€) delaminacién. Tomado de Tratamiento de la fatiga en el
disefio estructural con materiales compuestos (p. 2) por Page, S., Costa, J. Mayugo, A.,

Blanco, N., 2002, TDX.

Curva de tensién — esperanza de vida

Para que un material compuesto presente grietas por el trabajo de cargas ciclicas
es necesario el desarrollo y acoplamiento de varios mecanismos de desgaste en el
laminado. Cuando existen pequefias fracturas a lo largo de la matriz es debido al
crecimiento de las grietas hasta que se observen dafios en las fibras adyacentes y la

delaminacién principal de las laminas, por lo que se puede decir que los materiales
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compuestos acttan diferente a los metales debido a que en ellos con un solo defecto la

fractura se va propagando hasta producir la falla.

La conducta de la fatiga de los materiales estudiados se rige por el nivel maximo
de tensidn, el tipo de tensidn ciclica que la producen, la tension méaxima, la tension minima
y su cociente (indice de reversion) descrito en la ecuacion 35 que son los parametros
para determinar el crecimiento temporal de la tension ciclica como podemos observar en

la Figura 8 (Mayugo, 2003).

_ Onmin

(35)

Omax
Figura 8
Carga ciclica tipica de periodo T

A

[ — r

- \_/ ] \J/ :

Nota. Cargas ciclicas tradicionales que tiene en un periodo T. Tomado de Estudio

constitutivo de materiales compuestos laminados sometidos a cargas ciclicas (p. 22) por

Mayugo, M., 2003, Universitat Politécnica de Catalunya.

Diafragma

Son elementos los cuales simplemente estan apoyadas en su contorno exterior
para transmitir correctamente las cargas que pueden ser laterales y verticales, su
comportamiento al transmitir las cargas es adecuado para formas rectangulares y

simétricas, como se muestra en la Figura 9.
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Figura 9

Desplazamiento y fuerzas internas

"R
U1z}\\“U2

/

V12

/
F11

Desplazamientos Fuerzas intemas

U1: Desplazamiento en el plano direccion 1 F11: Fuerza en el plano direccion 1
U2: Desplazamiento en el plano direccion 2
R3: Rotacion alrededor eje 3

F22: Fuerza en el plano direccion 2
V12: Cortante en el plano

Nota. Representa el desplazamiento y fuerzas en elementos tipo diafragma. Tomado de
“Identificacién de la condicién de diafragma rigido o flexible a partir de instrumentacién
sismica y modelacion de losas tipo shell 0 membrana en sistemas de resistencia lateral”

(p.15) por Jiménez, D., 2017, Universidad EAFIT de Medellin.

Vibracién aplicada en vigas cantiléver

Para poder describir el modelo se toma en cuenta una viga de espesor diferencial
“dx” como se observa en la Figura 10 y se somete a vibracién donde se obtienen las
fuerzas detalladas a continuacién. Este estudio fue realizado por el Ing. José Pérez, M.Sc.

quien es docente de la Universidad de las Fuerzas Armadas - ESPE.

Figura 10

Fuerzas y momentos en una viga sometida a vibracion

ol x

a c
M(+) M+dM
GH) V+db

ba b
1 o
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Al momento de usar las ecuaciones de fuerzas dinamicas que actlan en la

trayectoria vertical, se obtiene la ecuacién 33.

T(+)ZF=m*a
Fapdx+V -V —dV =dm=x*a

Figura 11

Elemento diferencial

dm l
T h

|

—I.dxl-.-) ®
dm=p*Ax*dx

Fipndx —dV =p*Axaxdx

d?s
EIW = M
aM _v
dx
dV_dZM ) dV—dZMd
dx  dx? T dx? x
d? (EIQ)
dx
dV = Td
2
d25 dz (EI%)
p*Axdxx preini T2 dx + F(ypndx
2
p*A*dtZ =— 72 dx + Fxp)
d?s d*s
p*A * dtz = _EIW-FF(XI)

(36)
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En este caso se aplica las vibraciones libres que da como resultado la fuerza F, ) = 0.

d?6 E=xI d*s
= *
dt> p=*A dx*

25 d*s
—_ = — ) ——
dt? dx*
Exl
C= p:A 37)

Para el caso de vibraciones libres se puede representar la ecuacion diferencial

con derivadas parciales.

0°6 _ ., 4%

=g 9

En vigas empotradas con longitud L se aplica la siguiente solucion.

Figura 12

Viga empotrada

En el caso de una viga empotrada las condiciones de borde para cualquier tiempo

son las siguientes (x=0), deflexién =0 y pendiente=0:

dd 0.0y o

5(0,t) =0y dx

Para cualquier tiempo tenemos que el momento flector y la fuerza cortante en el

extremo libre es igual a 0 y tenemos la siguiente expresion:
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d?s d3s
0.t) _ _ 0.t) _ + _
T3 =M=0 y El—32=V=0

1 1
1+ 2= Cos(L) * ’EE*Cosh(L)* ’25+1=0
1
Cos(L) * ’Ea*Cosh(L)*

A esta ecuacién se la conoce como viga empotrada con extremo libre. Para

El

@=-1 (39)

Al

obtener los resultados de esta ecuacion se hace uso de la calculadora Tl NSPIRE CA

CAS y los resultados son los siguientes teniendo en cuenta que la funcion es igual a O

QR

L ; w = 1.8751;4.69409; 7.85;252.898; 475.951

de donde

1 18751 4.69409 7.85 252.898 475951
e A A )

Los valores obtenidos interpretan los distintos modos de vibracion de una viga
empotrada con un extremo libre la cual estd sometida a una vibracién independiente. Para
calcular la rigidez especifica a la flexion de una viga empotrada de seccion rectangular
gue se la puede ver en la Figura 13, sujeta a vibraciones libres con el primer modo de

vibracion.

Figura 13

Primer modo de vibracion

T AR
|
r [}
I
v s




Se procede de la siguiente manera

1.8751*  (2m* f)?
14— ExI
pxA

Exl (2mxf)?
pxA  1.8751%

Figura 14

Elemento diferencial

|
l

- [

ol =

Exbxh®>  (2m)%*f2«L*

dm ., 18751*
dVol

12 *

Exbxh®> (2m)°xf?xL*

dm 2 ~ 1.8751%4
Adx

12 =

Exh® (2m)?*f?+L*dm _
12~ 1.8751*% bdx
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(27.[)2 % f2 * L4
S =T 187512
S$=3194xf2xL*xy (40)

S = Rigidez especifica a la flexion
f = Frecuencia
L = Longitud libre para ler modo de vibracion
y = Masa por unidad de area lateral
Transformada de Fourier en vigas empotradas

La serie de Fourier establece la posibilidad de que una funcién o sefial sea
expresada en forma de una serie de senos y cosenos, la cual puede resultar infinita.
Existen diferentes tipos de sefiales que pueden ser interpretadas a partir de esta teoria,
las cuales se pueden dar en forma de ondas arménicas. La serie de Fourier, utiliza dos
funciones base como lo son el seno y el coseno, que pueden ser expandibles en términos
convenientes de las caracteristicas que proveen las mismas, como su suavidad, su

dominio infinito, entre otras, teniendo asi la ecuacion 41 (Proakis & Manolakis, 2004).
ag - 2nm . [2nm
f()~ > + Zl [an cos (T t) + b,, sin (T t)] (41)
n=

Una vez establecida la ecuacion, podemos dar paso a la transformada de Fourier,
la cual busca representar a partir del espectro de frecuencias, el contenido que puede
tener una sefial, es decir, permite determinar qué tipo de frecuencias son las que

aparecen en una sefal.

Para el procesamiento de este tipo de sefiales, se toma como referencia un seno
y coseno imaginarios, con los cuales obtenemos un resultado complejo y el espectro de
magnitud y fase pueden ser obtenidos a partir de la ecuacion 42 (Proakis & Manolakis,

2004).
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Fif}:e - f(e) = f f(x)e2miexgy (42)
4]

Cargas que afectan a una aeronave en vuelo

Al momento de describir el vuelo de una aeronave la densidad del aire cambia
segun las condiciones de presién y temperatura, estos dos factores son de mucha
importancia y deben tenerse en cuenta al analizar las fuerzas que actdan sobre la misma.
La densidad es un factor que se encuentra directamente al calcular la sustentacion y la
resistencia, por lo que estas fuerzas son directamente proporcionales a esta caracteristica
del aire. Las principales fuerzas que acttan a lo largo de una aeronave son la fuerza de
sustentacion, fuerza de resistencia, fuerza de empuje y el peso de la aeronave como esta

representada en la Figura 15.

Figura 15

Modelos fisicos de una aeronave, fuerzas que actdan a lo largo del avién

Sustentacién

Nota. Tomado de Manual de conocimiento aeronauticos del piloto (p.27) por Federal

Aviation Administration, 2008, Departamento de Transporte de los Estados Unidos.

Fuerza de resistencia

Es una de las fuerzas principales, la cual produce oposicion al vuelo de una
aeronave y se la clasifica en dos tipos: resistencia parasita e inducida. La resistencia
parasita no ayuda al vuelo y con respecto la resistencia inducida produce un perfil

realizando sustentacién (Administration, 2008).
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Fuerza de sustentacion

Esta fuerza es la que permite mantener en vuelo a la aeronave y se caracteriza
porque el aire que fluye por la parte superior del ala transita una mayor distancia en
comparacion con la parte inferior, esto quiere decir que logra una mayor velocidad y tiene
una menor presion en la parte superior. Cuando existe una diferencia de presiones sobre
la parte superior e inferior del ala, se genera la fuerza de sustentacibn como se observa

en la Figura 16 (Orozco, 2006).

Figura 16

Diferencia de presion en el ala

4 sustentacita

Area de baja presin

—

—_—
—™ Areade presion
—_— e

pOsitiva »

Nota. Tomado de Avién teoria y analisis de respuesta (p.5) por Ovalles, J., 2006,

Direccién Nacional de Seguridad Operacional.

Fuerza de empuje

El empuje debe ser mayor a la fuerza resistencia para que la aeronave pueda
despegar, conforme va adquiriendo una mayor velocidad, la resistencia y el empuje se
igualan, para lograr una altura constante la sustentacion y el peso deben ser iguales de

la misma manera que la resistencia y el peso (Administration, 2008).

Peso de la aeronave

Existen varios factores como son la tripulacién, las maletas, el combustible, etc.
El conjunto de todos estos elementos nos dice que la union de este peso tira la aeronave
hacia abajo gracias a la gravedad y la fuerza que se opone al peso de la aeronave es la

sustentacion que actla sobre el centro de gravedad del cuerpo (Administration, 2008).



52

Prueba de vuelo

Se pueden realizar pruebas de vuelo para llegar a saber el comportamiento
aerodinamico de una aeronave, se toma como ejemplo la aeronave de denominacion
militar A-29, Super Tucano (ver Figura 17), al estimar el modelo aerodinamico con las
cargas que actlan y estas incrementan en funcion de la altura, por eso la importancia de
saber cOmo actua la presion en diferentes alturas a la que se encuentra la aeronave por
lo cual se considera que estas tiene alguna relacion con el despegue y el aterrizaje

(Salzedas & Oliveira, 2016).

Figura 17

Aeronave A-29

Nota. Tomado de Identificacion del modelo aerodinamico bajo efecto tierra con datos de

prueba de vuelo (p.5) por Salzedas, V., Oliveira, B. ,2017, International Symposium.

Presién estética del aire
Al estar una aeronave en su punto de vuelo, existe una presién atmosférica, la

cual varia conforme a la altitud a la que se encuentra la misma; a su vez, existe una
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presion atmosférica y aceleracién constante, es decir un vuelo recto y nivelado (Powers

& Webb, 1997).

Medicién de orificios de presidén en un ala de avidon

Para la medicién de la presion se utilizan varios sensores los cuales se ubican en
el ala derecha de un avion representada en la Figura 18, a lo largo de su superficie
superior e inferior existen 152 perforaciones de presién estatica que estan sometidos a
circulacion de flujo de aire libre con un &ngulo de ataque variable, también se utilizan
estos sensores para medir los diferentes parametros como son el nimero de Mach,
presion estética, presion dinamica, &ngulo de ataque y el &ngulo de deslizamiento lateral
para lo cual son necesarios sensores y registros digitales en un programa de modulacién

de cédigo de pulso aerotransportado (Powers & Webb, 1997).

Figura 18

Lugar de orificios a lo largo del ala de un avion

Aeronave
linea central

-~ + Ubicaciones del acelerometro Ubicacion del
A rastrillo de la capa limite Ubicaciones de la
a

caja del transductor Ubicaciones de los

——— orificios estaticos

vanguardista

salapa

Referencia
transductor ;7

borde de fuga

solapas

N =0.40
N =0.59
n=0.76
n=093
Numero de |
presién secmen 31 40 15 Superficie superior
orificios 12 14 14 10  suberficie inferior 960331

Nota. Tomado de Flight Wing Surface Pressure and Boundary — Layer Data Report from
the F-111 Smooth Variable — Camber Supercritical Mission Adaptive Wing (p.13) por

Powers, S., Webb, L.,1997, Nasa Technical Memorandum 4789.
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Cargas estaticas

Las cargas estaticas varian muy paulatinamente y tienen valores nulos hasta un
valor final. Por eso si se generan aceleraciones a partir de estas fuerzas en los elementos
con dichas condiciones, practicamente son despreciables e insignificantes, esto produce
que las partes permanezcan en equilibrio fijo (no acelerado) en cada momento del

desarrollo de las cargas (Tosone & Cavalieri, 2012).

Cargas dinamicas

Las cargas dinAmicas son todo los contrario a las cargas estaticas debido a que
estas varian en un rango de tiempo minimo desde un valor inicial hasta un valor final y
esto crea aceleraciones significativas sobre los elementos (Tosone & Cavalieri, 2012), la
clasificacion de cargas dinamicas se divide segun la velocidad de empleo y se encuentra

representada de la siguiente forma:

- Choque de alta velocidad: esto sucede en el momento de la aplicacion de la carga,
gue es extremadamente rapida.

- Choque de baja velocidad: ocurre en el momento que las cargas son adheridas
en una determinada cantidad de tiempo, en el cual actia la aceleracién sobre el
cuerpo que esta sometido al choque.

- Carga subita: las cargas se encuentran adheridas repentinamente, debido a que

no se tienen velocidades antes del contacto.

Referencia técnica utilizada para materiales compuestos

En esta referencia se describen las pruebas que se realizan en los materiales
compuestos que estan sometidos a vibraciones los cuales no producen dafios en la
estructura, pero tienen una relacién con los modulos de flexion y traccion, estos mismos
ayudan al célculo del médulo de elasticidad. Existen varios métodos para poder calcular

el modulo de elasticidad en vigas simplemente apoyadas, pero en este estudio se refiere
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a vigas en voladizo para adquirir las diferentes propiedades del material aplicando
vibraciones. La descripcion de una viga en voladizo se da cuando el desplazamiento y el
angulo de deflexién en el borde sujetado es igual a cero, por lo que, aplicando una
vibracion en el elemento, se puede controlar el movimiento en funcién de la frecuencia,

como se muestra en la Figura 19.

Figura 19

Equipo y muestra del desplazamiento generado en funcion de la frecuencia
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Nota. Tomado de Cantilever-Beam Dynamic Modulus for Wood, 2008, (p. 3), por Turk,

Hunt, & Marr.

Para determinar la frecuencia natural en el primer modo de vibracion se tiene la siguiente

ecuacion:

1.8752) EI

wnl=2nf=< Iz —
u

Donde:

Wy frecuencia natural del primer modo de vibracion

f: frecuencia adquirida, primer modo de vibracion
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L:longitud libre de la viga empotrada
E:moddulo de elasticidad del material compuesto
I: momento de inercia
m,,: masa por unidad de longitud
Para determinar una ecuacion ideal que no se vea afectada por los efectos de la
cizalladura, se genera un factor de correccion, definido como el radio de giro de la viga

dividido para la longitud libre de esta, lo que nos presenta la siguiente ecuacion:

I
A | h?
L \|12L2

Al ser un ensayo no destructivo y altamente repetitivo para determinar el médulo
de elasticidad dinamico cuenta con un software y equipo denominado con las siglas CBV
gue procesa exitosamente los datos obtenidos. Este tipo de ensayos realizara mejoras
en cuanto a los métodos de analisis para materiales compuestos mas delgados u otros

gue estén sujetos a cargas mayores (Turk, Hunt, & Marr, 2008).

Software utilizado

El programa ANSYS ayuda en numerosas aplicaciones como es la simulacion de
ingenieria asistida por computadora y para simulacion de elementos finitos. Para poder
realizar la construccion de las diferentes simulaciones es necesario el preproceso,
solucion y post proceso. El programa interpreta los distintos fenémenos a los cuales se
encuentran sometidos los elementos a ser utilizados con la finalidad de realizar un analisis

de los mismos de acuerdo a lo requerido.

ANSYS Static Structural: esta herramienta ayuda al analisis de las diferentes

estructuras en los cuales se pueden observar el comportamiento cuando estan sometidos
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a diferentes cargas que podrian afectar sus propiedades mecanicas y a su vez produzcan

deformaciones.

ANSYS ACP: esta herramienta brinda diferentes aplicaciones para poder modelar
material compuesto y asi analizar y utilizar en las practicas de la ingenieria mecénica,
varias de las herramientas que se pueden utilizar son la orientacion de las fibras, control

del modelado, analisis de fallas y parametrizacién (Olmedo, 2008).
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Capitulo Il
Metodologia
Materiales utilizados
Para el presente proyecto la caracterizacién del material compuesto resulta de
extrema importancia debido a que a través de las diferentes propiedades tanto de la
resina como de las fibras podremos calcular y comparar los resultados obtenidos de los
ensayos a ser descritos mas adelante, tanto de manera analitica como de manera

experimental.

Mediante la orden de ingenieria Nro. FA-BZ-F-E8-2021-004-OIng realizada el 21
de junio del afio 2021, aprobada por el Ing. Xavier Sanchez, la cual se encuentra en el
Anexo 1, nos especifica que las fibras corresponden a una Fibra de Vidrio E-Glass 7781-
50 y resina epoxi 2000 (ver Tabla 1 y 2), que seran aplicados en forma de parches en la

punta del ala derecha del modelo A-29B Super Tucano.

Tabla 1

Resina Epoxi System 2000

Resina Epoxi SYSTEM 2000

Resistencia a la traccion 80 MPa
Mddulo de elasticidad 3.4 GPa
Resistencia a la flexion 130 MPa
Coeficiente de Poisson 0.389

% Deformacion 7%
Densidad 1.135 g/cm”3

Nota. Datos tomados de Data Sheet Breather and Bleeder.



59

Tabla 2

Data sheet E-Glass 7781-50

E-Glass 7781-50

Resistencia a la traccion 34.47 GPa
Maddulo de elasticidad 75.84 GPa
Resistencia a la flexion 180 MPa
Coeficiente de Poisson 0.2

% Deformacion 4.8 %
Densidad 2.49 g/lcm”"3

Nota. Datos tomados de Data Sheet Breather and Bleeder.
Es importante conocer los puntos que se detallan a continuacion.

- Propiedades mecénicas tanto de la resina como de las fibras.
- Numero y configuracion de las capas de las fibras que se utilizaron.

- Proporcién de los componentes.

De acuerdo a la construccién de las probetas en la que se realiza un laminado con
8 capas de fibra de vidrio E-glass 7781-50 se utiliz6 la configuracion

(45°,90°,90°,90°,90°,90°,90°,45°) y para la proporciéon de componentes, se tiene:

- Partes de peso (g): R 100: FV 27

- Partes de volumen (I): R 100: FV 27

Célculo de las propiedades del material compuesto a partir del Modelo de Chamis
Haciendo uso de las ecuaciones (9-21) descritas en el capitulo anterior, las cuales
nos permiten determinar las constantes tanto eldsticas como de resistencia del material

compuesto, obtenemos los siguientes valores:
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Constantes elasticas

Ex = ELfb * Vfb + Em * (1 — Vfb)
E, = 72000 * 0.21 + 3500 * (1 — 0.21)

Ex = 17885[MPa] = 17.89[GPa]

E
E, = U 5
1-V (1 — _m)
fb* Ersp
3500
E —

y_1—M*(1—%)

E, = 6205[MPa] = 6.21[GPal]

E,=E,

E, = 6.21[GPa]

Vxy = Virfp * Vfb + v, * (1 - Vfb)

Vey = 0.2 % 0.21 + 0.35 * (1 — 0.21)

Vyy = 0.32
Vxz = Vxy
Vyz = 0.32

_( 6205 ) 1
Vyz T \2% 2268

vy, = 0.37



G
Gy = n
1= (1)
VY # GLbe
1296.3
Gyy =

1296.3
—V0.21+ (1 - 30000)
Gy, = 2308[MPa] = 2.31[GPa]
Gz = ny

G,y = 2.31[GPa]

G
Gy, = m
1= (1)
VU GTbe
1296.3
ny =

Gy = 2268[MPa] = 2.27[GPa]

Constantes resistentes

Xt = VF * Xtfb
X = 0.21 % 3450

Xt = 724.5[MPa] = 0.72[GPa]

Y = Xim *

1—(/Vﬂ,—Vﬂ, 1——]
ETfb

Yt=55*[1—(\/ﬁ—0.21)*[1—35ﬂ]]

72000
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Y, = 42[MPa] = 0.042[GPa]

Xe = Vfb *Xcfb
xc =0.21%1080

Yo = 226.8[MPa] = 0.227[GPa]

] E
Y, = Xz, * 1—( /Vfb—vfb)* 1-
| Erpp

Y, =103 * [1 - (v0.21-0.21) 1 3200 ”

72000
Y, = 79[MPa] = 0.079[GPa]
De esta forma podemos resumir las propiedades obtenidas del modelo de Chamis
con la Tabla 3 que se encuentra descrita a continuacion.

Tabla 3

Resumen propiedades material compuesto

Resultados modelo micromecanico de Chamis

E, 17.89 [GPa] Gy, 2.27 [GPa]

E, =E, 6.21 [GPa] X, 0.72 [GPa]
Vay=Vxz 0.32 Y, 0.042 [GPa]
Vy, 0.37 X, 0.227 [GPa]
Gry = Gz 2.31 [GPa] Y, 0.079 [GPa]

Nota. Ecuaciones obtenidas a partir de bibliografia.



Fabricacion de las probetas

compuestos con ayuda del personal de la Fuerza Aérea Ecuatoriana (FAE). Las probetas
de material compuesto por fibra de vidrio y resina que se necesitaron fabricar para los
ensayos que determinen el médulo de elasticidad deben tener una longitud de 350 x 30
x 3 mm, mientras que las destinadas a los ensayos ciclicos y estaticos deben tener una

dimension de 150 x 150 mm, las cuales se encuentran descritas en la Tabla 4.

Tabla 4

Procedimiento para la Fabricacion del material Compuesto Fibra de Vidrio - Resina

Poliéster.

La fabricacion de las probetas se realiz6 en el Laboratorio de materiales

item

Descripcién

Imagen

Se trazan las dimensiones en la fibra de
vidrio para obtener las capas que deben
tener la siguiente configuracion 45° 90°
90° 90° 90° 90° 90° 45° utilizando una
regla metélica y escuadras, para luego
proceder a cortar el tejido por las marcas
establecidas, por facilidad primero se
trazan y cortan las capas de 90° y luego

las de 45°.
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Se agrupan las capas cortadas y con
ayuda de una balanza digital se procede

a pesar las fibras.

En una placa metalica que tiene que ser
mayor a las dimensiones de los cortes de
la fibra, se coloca en sus bordes una
cinta selladora (Gray Sealant tape) sin

quitar las protecciones del adhesivo.

Se corta y se coloca una capa de
BAGGING FILM que cubra a la placa
metélica antes de los bordes que

contienen la cinta selladora.

Se corta una capa de ECONOTITCH
PEEL PLY de manera que sobrepase 1
2" de los bordes de la capa del

laminado.
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Se corta una capa de BREATHE de
manera que sobrepase 1” respecto a las

capas de fibra.

Mezcla de resina. Para obtener el peso
de la resina de poliéster se toma en
cuenta la relacién 50% el peso el Peso

de Fibra de Vidrio y 50% de resina.

Medir en un recipiente el peso obtenido
de la resina con la relacion del punto
anterior y afiadir 2 gotas de catalizador
por cada 10 gramos de resina. Mover
hasta que se mezcle la resina y el

catalizador completamente.
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Una vez listos todos los materiales se

procede al apilado de las capas de Fibra

de Vidrio y resina.

9.1. Una vez realizado el punto 4 se

9.2.

9.3.

9.4.

9.5.

procede a colocar y esparcir la
primera capa de resina sobre el
BAGGING FILM, luego se pone la
primera capa de resina que tiene
el corte de 45°, a continuacion, se
coloca y extiende otra capa de
resina y se coloca la capa de fibra
de vidrio con corte de 90°, repetir
este proceso hasta concluir con la
octava capa que es de 45°.

Se coloca sobre el apilado la capa
de ECONOTITCH PEEL PLY que
se obtuvo en el punto 5.

Luego colocar la capa de
BREATHER del punto 6.

A continuacion, colocar el punto
de vacio de manera que permita la
extraccion de vapores y excesos
de resina.

Finalmente retirar las

protecciones de la cinta adhesiva
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y colocar una capa de BAGGING
FILM cubriendo toda la placa
metalica, presionando sus bordes
para que haya una adecuada

adherencia.

Conecta al generador de vacio y se
observa que no haya pérdidas de

10 | material.

Para finalizar este proceso se introduce
el laminado con vacio en el horno de
11 | curado programado a una temperatura

de 60°C durante 1 hora.

i

Nota. En este procedimiento solo se obtendrdn 4 probetas por cada proceso de
fabricacion debido a la dimension de la placa metalica, por lo tanto, se debe repetir el

mismo para completar el nimero de probetas deseadas.

Equipos utilizados
En base a la teoria ya descrita en el capitulo anterior donde se detallan las

ecuaciones que van a ser necesarias para el desarrollo de este proyecto a partir del
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estudio de vigas en cantiléver y haciendo uso de un elemento diferencial (ver Figura 11),

tenemos la ecuacién diferencial con derivadas parciales para vibraciones libres:

925 d*
_ = _C ) ——
t2 dx*

Ademas, con la resolucién de esta ecuacion diferencial, logramos obtener la
siguiente, que se describe como la resolucion de la ecuacién diferencial para una viga

empotrada con extremo libre:

1
Cos(L) = ’EE * Cosh(L) =

Obteniendo de esta forma los valores de cada uno de los modos de vibraciéon

w=-1

a|

necesarios, que para nuestro caso sera un n de 1.8751 y finalmente lograr describir la

férmula de la rigidez (ecuacién 40):
§$=3194xf2xL*xy

Mediante la cual nos permitira realizar una igualdad en cuanto al moédulo de

elasticidad se refiere, logrando tener la siguiente férmula:

Exbxh® (2n)?xf?xL*dm
12 1.8751* bdx

Con esto, determinar el modulo de elasticidad del material compuesto, para lo cual
seradn necesarios equipos tales como Rigidimetro TMI modelo 7920, MOE Din&mico y
Maquina de Ensayos Universal para el ensayo de flexion. Por otro lado, para proceder
con el desarrollo de ensayos estaticos y ciclicos, haremos uso de la Maquina de Ensayos

Universales INSTRON y la Maquina de Ensayos Universales MTS.
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Rigidimetro TMI modelo 7920

El Rigidimetro TMI modelo 7920 es un equipo destinado a la obtencién de la
rigidez de un material, a partir del uso de una probeta rectangular (viga) que se encuentra
empotrada en un extremo, por lo que se encarga de generar la resonancia en la misma.
El funcionamiento del equipo establece una frecuencia constante de 25 Hz, la cual
permite la vibracion de la probeta y con la ayuda de una corredera y una regla que se
encuentra en la parte lateral del empotramiento, se puede realizar un ajuste y medicién
para cuando la viga entre en el modo de resonancia deseado, como se puede observar
en la Figura 20, para nuestro caso en particular, necesitaremos el primero modo de

vibracion.

Figura 20

Rigidimetro TMI modelo 7920

Nota. Equipo que se encuentra ubicado en el Laboratorio de Mecanica de Materiales de

la Universidad de las Fuerzas Armadas - ESPE

MOE Dinadmico
Denominado MOE Dindmico (Figura 21), es un equipo utilizado a partir del trabajo

de titulacion “Caracterizacion del material compuesto del borde de ataque de la pieza P/N
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314-19390-402 del avion A-29 Super Tucano de la Fuerza Aérea Ecuatoriana” realizado
por Carvajal Ana Belén. El cual utiliza un acelerometro que es colocado en el extremo
libre y sirve para la medicién de la amplitud de una probeta rectangular (viga), la cual se
empotra en un extremo y con el uso de una carga que parte del reposo se procede a
colocar ésta sobre el extremo libre de la probeta para que entre en resonancia, lo cual
nos genera una sefial mediante la cual utilizando LabView podemos adquirir sus datos y
posterior conversion a un grafico aceleracion versus frecuencia haciendo uso de la
transformada de Fourier con el programa Octave para hallar de esta forma el médulo de

elasticidad del material compuesto.

Figura 21

Equipo MOE Dinamico

Nota. Equipo que se encuentra ubicado en el Laboratorio de Mecanica de Materiales de

la Universidad de las Fuerzas Armadas - ESPE

Maquina de Ensayos Universales
El equipo utilizado para la realizacién del ensayo a flexion con las probetas

rectangulares es la denominada Maquina de Ensayos Universal (Figura 22), la cual nos
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permite realizar de forma practica la aplicacién de una fuerza de manera perpendicular a
la probeta. Este ensayo se lo trabaja en tres puntos de la misma, dos apoyos que se
encuentran en los extremos y estdn separados una cierta longitud y la carga
perpendicular antes descrita en la parte central, generando de esta forma la deflexion de
la misma dentro de la zona elastica, sin llegar a la rotura y con la ayuda de un reloj

comparador podemos medir la distancia a la que ocurre la deflexion de la viga.

Figura 22

Equipo para ensayo de flexion.

Nota. Equipo que se encuentra ubicado en el Laboratorio de Mecanica de Materiales de

la Universidad de las Fuerzas Armadas - ESPE

Maquina de Ensayos Universales INSTRON.
Este equipo es requerido para realizar el ensayo a fatiga con probetas cuadradas

gue seran utilizadas durante el desarrollo del proyecto (Figura 23), con lo cual se debe
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establecer una frecuencia previa, una fuerza que debe ser determinada a partir de un
estudio tedrico previo para los materiales compuestos, obteniendo asi el nimero de ciclos
a los que fallaria la probeta dependiendo de la fuerza aplicada. Se deben fabricar
accesorios de acuerdo a la forma en la que se va a realizar el ensayo, ademas, se debe
tener en cuenta el area de contacto que van a tener con el material compuesto para

generar la falla deseada en el mismo.

Figura 23

Equipo INSTRON para ensayo de fatiga.

Nota. Equipo que se encuentra ubicado en el Laboratorio de Mecanica de Materiales de

la Universidad de las Fuerzas Armadas - ESPE

Dimensionamiento de probetas

Dentro de los ensayos a realizarse, es de suma importancia conocer las
dimensiones de las probetas con las que se van a trabajar, por lo que procedimos a tomar
medidas geométricas de cada una de estas, tales como largo, ancho y espesor, de igual

forma se considero la masa que poseen, lo cual se puede observar en la Figura 24. Cada
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uno de estos pardmetros fue medido un total de 5 veces con los siguientes instrumentos
facilitados por el Laboratorio de Metrologia y el LMM de la Universidad de las Fuerzas

Armadas — ESPE tal como se muestra en la Tabla 5.

Tabla b

Herramientas utilizadas para la medicidén de las dimensiones de las probetas

Instrumento — Modelo Apreciacion Rango
Pie de Rey — Insize 0.001 mm 200 mm
Pie de Rey — Mitutoyo 0.02 mm 600 mm
Micrometro — Mitutoyo 0.001 mm 25 mm
Balanza — Kern 0.01¢g 1000 g

Nota. Instrumentos pertenecientes al Laboratorio de Metrologia

Figura 24

Toma de medidas de las probetas.

A continuacion, se presenta el promedio de las medidas tomadas de cada una de las

probetas resumidas en la Tabla 6.
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Tabla 6

Dimensiones y masa de las Probetas 1-6

L b1 b2 b3 h1 h2 h3 m
Probeta

(mm)  (mm) (mm) (mm) (mm) (mm) (mm) 9)
P1 349.05 26.09 25.23 26.30 1.90 1.94 1.90 34.23
P2 350.17 25.32 25,54 26.43 2.18 1.90 2.03 31.46
P3 350.72 24.78 25.61 26.47 2.05 2.04 2.06 31.37
P4 350.82 25.00 25.12 25.68 2.13 2.12 2.11 31.19
P5 350.48 24.14 2434 2356 2.13 2.13 2.10 31.31
P6 351.08 2456 24.28 2457 2.13 2.13 2.27 31.54

Nota. Resumen de las medidas tomadas largo (L), ancho (b), espesor (h) y masa (m)

Con las medidas tomadas, se observan en la Figura 25 las 6 probetas de
dimensiones muy similares, con las que se va a realizar los ensayos para el calculo del

modulo de elasticidad.

Figura 25

Probetas utilizadas para esta serie de mediciones y ensayos

Nota. Probetas proporcionadas por el Ing. Xavier Sanchez en colaboracion con el CICTE.
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Algo importante a tener en cuenta es que al momento de realizar una inspeccion
visual de las probetas se pudo observar que tanto el ancho como el espesor no eran
uniformes a lo largo de estas, por lo que se decidi6 (en el caso de ambas dimensiones) a
medirlas en cada uno de los extremos y en la mitad de cada una de las probetas, para

asi obtener un promedio mas confiable de las medidas.

Medicion del médulo de elasticidad con el equipo Rigidimetro TMI modelo 7920
Para el primer ensayo realizado se utilizo el rigidimetro TMI modelo 7920 con una
frecuencia constante de 25 Hz. En un principio, se empotra uno de los extremos
asegurandose correctamente para que no exista ninguna clase de movimiento
inesperado al momento de someter la probeta a vibracion, una vez la probeta ubicada
correctamente y sometida a vibracion se procede a recorrer la corredera hasta que se
encuentre la longitud en donde se presente el primer modo de vibracion en donde la

deflexion serd maxima tal como se presenta en la Figura 26.

A través del analisis que se realiza de una viga en cantiléver sometida a vibracion
se utiliza la siguiente formulacién para obtener el médulo de elasticidad del material a

través del ensayo con el rigidimetro, haciendo uso de la ecuacién 40y 43.

S = 3.194f2[%y

m

Y= A_L (43)

Donde:

S:Rigidez especifica a la flexion
f:Frecuencia

L: Longitud libre para 1 er modo de vibraciéon
y: Masa por unidad de area lateral

A;:Area lateral



Figura 26
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Probeta sometida a vibracion en donde se presenta el primer modo de vibracion

En cada probeta se realiz6 este procedimiento 5 veces para asi obtener al final un

promedio de cada una de las longitudes en donde se presentaba el primer modo de

vibracion, a continuacion se presentan los datos adquiridos en este ensayo en la Tabla 7.

Tabla 7

Datos adquiridos durante el ensayo con el Rigidimetro TMI modelo 7920

Probeta L Lc1 Lc 2 Lc 3 Lc 4 Lc5 Promedio

(mm) (mm) (mm) (mm) (mm) (mm) (mm)
P1 349.05 170.50 171.30 169.90 171.00 169.50 170.44
P2 350.17 19390 194.10 193.90 19420 194.50 194.12
P3 350.72 192.30 195.70 196.30 194.90 193.60 194.56
P4 350.82 190.90 19150 189.30 189.90 189.90 190.30
P5 350.48 193.60 193.20 192.10 193.20 192.80 192.98
P6 351.08 188.80 190.00 190.00 190.70 190.30 189.96

Nota. Donde L es la longitud total y Lc se refiere a la Longitud Critica a la que se presenta

el primer modo de vibracion en las probetas.
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Como se puede observar en la Tabla 8, se presenta la esbeltez y los médulos de
elasticidad que se obtuvieron de las 6 probetas ensayadas a partir del uso de la ecuacion
40, tomando en cuenta las dimensiones y longitudes criticas con las que se realiz6 el

ensayo en cada una de ellas.

Tabla 8

Maodulo de Elasticidad y esbeltez calculados en las Probetas 1 — 6.

P1 P2 P3 P4 P5 P6

y (kg/mm?  3.79E-06  3.49E-06 3.49E-06 3.51E-06 3.72E-06  3.67E-06

S (Nmm) 6385.43 9884.29 9987.29 9211.98 10299.48 9543.65

E (GPa) 10.94 13.73 13.91 11.58 12.99 11.99
A 308.58 327.74 328.12 310.78 315.48 316.36
Esbeltez

A partir de los datos obtenidos en el rigidimetro, para las probetas (1-6) se decidié
tomar en cuenta el parametro denominado como esbeltez de la viga, teniendo en cuenta
gue, aplicando la teoria de vigas cortas, intermedias y esbeltas, debido a que para este
tipo de ensayos pueden tener una gran influencia las dimensiones que se tomen con el
material compuesto, por lo que se decidio utilizar dos probetas de las antes mencionadas
para realizar un corte longitudinal y de esta forma obtener probetas cortadas
significativamente mas delgadas, por lo que la formulacion de la esbeltez se la puede

calcular a partir de las siguientes ecuaciones (44 - 47)

b * h3
] =

" (44)

A=bxh (45)
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(46)

|~

(47)

< |5

Donde:

I = Inercia (mm*).La inercia estareferida a la cara transversal de la probeta
b = Base (mm)

h = Altura (mm)

A = Area transversal (mm?)

Lc = Longitud critica libre de empotramiento (mm)

A = Esbeltez

Para una segunda sesion de ensayos se decidid cortar la probeta 5 y 6 como se
puede observar en la Figura 27, esto con el fin de observar si existen cambios importantes
en los resultados tanto para el ensayo en el Rigidimetro como en el equipo MOE Dinamico

gue sera descrito mas adelante.

Figura 27

Probetas obtenidas a partir de las probetas 5 y 6 originalmente ensayadas.

Nota. El corte de estas probetas fue realizado en el Laboratorio de Materiales

Compuestos, dentro de la Universidad de las Fuerzas Armadas — ESPE.
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Tal como se realiz6 con las probetas (1-6), se procedié a tomar las medidas de

las probetas cortadas para su analisis dentro de la formulacién de cada uno de estos

equipos (ver Tabla 9).

Tabla 9

Dimensiones y masa de las Probetas 5.1 - 6.2

L b1l b2 b3 hi1 h2 h3 m
Probeta

(mm)  (mm) (mm) (mm) (mm)  (mm) (mm)  (9)
P5.1 350.48 6.74 7.25 6.46 2.14 2.13 2.13 7.66
P5.2 350.45 5.21 6.28 6.02 2.13 2.13 2.12 6.84
P5.3 350.57 6.2 6.95 7.36 2.08 2.08 2.09 8.29
P6.1 351.08 8.27 8.01 7.89 2.16 2.15 2.16 31.19
P6.2 350.68 7.87 7.97 7.36 2.10 2.16 2.18 8.88

Nota. Resumen de las medidas tomadas largo (L), ancho (b), espesor (h) y masa (m)

La medicion de las longitudes criticas promedio se muestran en la Tabla 10.

Tabla 10

Datos adquiridos durante el ensayo con el Rigidimetro TMI modelo 7920

L Lc1 Lc 2 Lc 3 Lc 4 Lc 5 Promedio
Probeta

(mm) (mm) (mm) (mm) (mm) (mm) (mm)
P5.1 349.052 207.50 209.30 210.40 210.30 208.70 209.24
P5.2 350.172 215.30 21150 214.00 214.20 214.40 213.88
P5.3 350.72 210.00 209.80 207.60 210.40 207.70 209.10
P6.1 350.82 209.60 210.40 209.60 210.50 210.50 210.12
P6.2 350.48 206.40 204.40 204.00 20450 203.90 204.64

Nota. Donde L es la longitud total y Lc se refiere a la Longitud Critica a la que se presenta

el primer modo de vibracién en las probetas.
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Como se detalla en la Tabla 11, se encuentran los resultados obtenidos de las
probetas cortadas. Con lo cual podemos observar que se ha logrado obtener un aumento
de la esbeltez de las mismas junto con el médulo de elasticidad calculado en comparacion

a las probetas anteriores (1-6).

Tabla 11

Maodulo de Elasticidad y esbeltez de las probetas 5.1 - 5.3y 6.1 - 6.2

PS5.1 P5.2 P5.3 P6.1 P6.2

y (kg/mm?) 3.20E-06 3.34E-06 3.46E-06 3.65E-06 3.27E-06
S (Nmm) 12146.32 14092.68 12855.60 14331.89 11296.50

E (GPa) 15.01 17.57 17.06 17.13 13.70

A 338.88 349.17 345.35 338.01 329.04

Medicién del médulo de elasticidad con el equipo MOE Dindmico

Dentro de lo realizado en el equipo, se ha logrado la instalacion de los programas
necesarios para el funcionamiento del mismo, los cuales son LabView y Octave. El equipo
se encontraba en el laboratorio de Reologia, por lo que supieron proporcionarnos la
estructura y el software para su uso en el LMM; sin embargo, para su funcionamiento es
necesario contar con el hardware (computador) quien es el que albergara los datos
obtenidos con una conexion USB entre la maquina y el mismo, por lo que asumimos la
adquisicion de un computador destinado a este punto. Ademas de hacer uso del USB-
6008 que es un dispositivo DAQ multifuncion, las utilidades de este pueden ser tanto
entradas y salidas analdgicas como digitales, ademas de contar con un controlador de 32

bits para su funcionamiento, reflejado en la Figura 28 (Instruments, 2016).
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Figura 28

USB-6008 Dispositivo DAQ
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Nota. Tomado de National Instruments, (4 de mayo de 2016).

Para facilitar el funcionamiento del equipo es necesario un acelerémetro
ADXL335, el cual nos permite tomar un nimero de muestras con respecto a la aceleracion
con la que se mueve nuestra probeta, para asi poder representarlo en un gréfico

aceleracion versus niumero de muestras.

Este método utiliza la ecuacién 40 para el calculo de la frecuencia natural a partir
de datos que han sido obtenidos por el rigidimetro y ecuaciones de vibraciones, con esto
logramos hallar el espectro de frecuencias con datos que nos brinda el acelerémetro, para
convertir esta seflal en un espectro de amplitud, haremos uso del software LabView,
mediante el cual obtendremos un punto en el cual el material compuesto entre en
resonancia, posterior a esto haremos uso de la transformada de Fourier que se encuentra
codificada en el programa Octave para finalmente obtener un gréafico de la frecuencia

versus la aceleracion y de esta forma determinar el mdédulo de elasticidad de las probetas.

Procedimiento para el calculo del MOE Dindmico
Para realizar las pruebas con las probetas antes mencionadas en el equipo MOE

Dinamico, se procedi6 a conectar el dispositivo como se muestra en la Figura 29, de forma
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gue el acelerometro ADXL335 quede en el extremo libre, teniendo en cuenta la distancia

desde el empotramiento de la probeta.

Figura 29

Empotramiento y colocacion del acelerémetro en el extremo libre

Nota. Acelerémetro usado en las probetas, tomado del equipo de MOE Dinamico. Ensayo

realizado por Mora Andrés y Salazar Gabriela

Con el movimiento del extremo a partir de una fuerza por efecto de la gravedad,
se pone en movimiento la probeta, generando de esta forma el efecto de vibracion en su
primer modo. Haciendo uso del computador con el software antes mencionado de
LabVIEW, descrito en la Figura 30, se procede a la toma de datos, en los cuales nos
genera la amplitud en la que se desarrolla el efecto vibratorio. Al generar estos datos, se
almacenan de manera automatica en un archivo de Excel, con lo cual, podemos tomar
una gran cantidad de datos y realizar la misma cantidad de pruebas, automatizando un
poco mas el proceso, teniendo en cuenta que el archivo generado nos servird mas

adelante para realizar los graficos aceleracion versus frecuencia.
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Figura 30

Software de LabVIEW utilizado al momento de la toma de datos.
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Nota. Tomado de LabVIEW V18.0

Haciendo uso de la transformada de Fourier, se procede a calcular la frecuencia
natural. Esto lo logramos a partir de la codificacion en Octave como se detalla en la Figura

31, obteniendo asi una gréafica como la que se muestra.

Figura 31

Software de Octave con el codigo utilizado junto con un ejemplo del espectro a analizar.

.
1 - Fle far Ve . [ Desiro Window Help -
senal= A; v
N - N e B
N = length(senal): do L I AL- QA 0E o

Espectro de frecuencias

Nota. Tomado de Octave.
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Con esto, logramos obtener los diferentes graficos de aceleracion versus
frecuencia para las distintas pruebas realizadas en cada una de las probetas. Al generar
los gréaficos, logramos obtener un punto maximo dentro del espectro, este hace referencia
al momento en el que entra en resonancia la probeta, por lo que haremos uso de estos
puntos para el estudio y andlisis del MOE Dinamico del material compuesto. Cabe
recalcar que esto depende tanto de la longitud del extremo libre, las dimensiones del

espesor de la probeta y la esbeltez de la misma.

Analisis de frecuencia de probetas
Para los andlisis de las probetas, se tomé en consideracion una distancia de 150
mm a partir del punto de empotramiento hacia el extremo libre, haciendo un total de 24

pruebas para asegurarnos de obtener resultados confiables, expresados en la Tabla 12.

Tabla 12

Frecuencias obtenidas

Probeta PRUEBA 1f(Hz) PRUEBA 2f(Hz) PRUEBA 3f(Hz) PRUEBA 4f (Hz)

P1 10.00 9.95 10.00 10.15
P2 10.50 10.67 10.73 10.50
P3 10.38 10.75 10.54 10.64
P4 10.80 10.75 10.78 10.67
P5 10.56 10.80 10.45 10.64
P6 10.56 10.70 10.80 10.73

Posterior al ensayo realizado en las probetas (1-6), se procedié a utilizar las
probetas cortadas (5.1-6.2) descritas anteriormente, por lo que los resultados obtenidos

se pueden observar en la Tabla 13.
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Tabla 13

Frecuencias obtenidas de las probetas recortadas

Probeta PRUEBA 1f(Hz)  PRUEBA 2 f (Hz) PRUEBA 3 f (Hz)
P5.1 (Lc=200mm) 7.23 7.57 7.38
P5.1 (Lc=220mm) 6.68 6.68 7.53
P5.2 (Lc=220mm) 6.41 6.81 6.41
P5.3 (Lc=250mm) 5.7 6.69 5.71
P6.1 (Lc=250mm) 5.12 5.13 5.71
P6.2 (Lc=250mm) 5.41 5.42 5.12

Esbeltez en el equipo de MOE Dindmico
Tomando en cuenta los ensayos realizados en el rigidimetro, se decidi6é considerar
el factor de esbeltez para el equipo MOE Dinamico, con lo cual se obtuvieron los

resultados presentados en la Tabla 14.

Tabla 14

Esbeltez equipo MOE Dinamico

Probeta m (kg) Lc (m) r (mm) A E [GPa]
P1 0.015 0.150 0.00072 209.52 0.4848
P2 0.013 0.150 0.00064 234.06 0.6899
P3 0.013 0.150 0.00063 239.45 0.7266
P4 0.013 0.150 0.00064 234.06 0.7164
P5 0.013 0.150 0.00063 238.35 0.7210
P6 0.013 0.150 0.00068 221.11 0.5903

Nota. Resultados medidos y calculados para la obtencion de la esbeltez y modulo de
elasticidad, donde m es la masa, Lc la longitud critica de vibracion, r es el radio de giro y

A la esbeltez.
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Para el calculo de las probetas cortadas (5.1-6.2), se realizé una variacién de la
longitud de empotramiento de cada una de ellas, para apreciar la forma en la que influye

la esbeltez en los célculos, la cual se presenta en la Tabla 15.

Tabla 15

Esbeltez equipo MOE Dinamico.

Probeta m (kg) Lc (m) r (mm) A E [GPa]
P5.1 0.004373 0.2 0.000614 325.57 1.088
P5.1 0.004811 0.22 0.000614 358.13 1.417
P5.2 0.004294 0.22 0.000609 361.19 1.392
P5.3 0.005909 0.25 0.000600 416.36 2.439
P6.1 0.007370 0.25 0.000621 402.80 1.548
P6.2 0.006323 0.25 0.000626 399.09 1.323

Nota. Resultados medidos y calculados para la obtencién de la esbeltez y moédulo de

elasticidad.

Simulacion en el programa ANSYS

El programa que se utilizé6 para la simulacién es el ANSYS Workbench 1.8,
mediante las herramientas ACP (pre) ANSYS Composite PrepPost y Static Structural. La
herramienta ACP (pre) nos permite caracterizar un material compuesto colocando tanto
el nimero de capas como la direccion de las fibras. En la herramienta Static Structural se
realizara el mallado y la colocacion de carga y apoyos ademas de tener los resultados de

la simulacién tanto estatica como a fatiga.

Simulacién de un estudio de frecuencias
En la seleccién del material se usoé el del catalogo de ANSYS el material Epoxy E-

Glass UD o fibra de vidrio tipo E, en el cual se cambiaron las propiedades ortotropicas
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elasticas y de limite de tensiébn como se observa en la Figura 32, cuyos datos fueron

obtenidos mediante el modelo de Chamis.

Figura 32

Parametros del material

Properties of Outline Row 3: Epoxy E-Glass UD * o ox
A B C D|E|™
1 Property Value Unit 0y |Gpd
2 %] Density 1,5 g3 FlE|E
2 |E $F Orthotropic Blasticty [
4 Young's Modulus X direction 17885 MPa ;I [
5 Young's Modulus ¥ direction 6205 MPa ;I [
5 Young's Modulus Z direction 6205 MPa ;I [
7 Poisson's Ratio XY 0,32 E
8 Poisson's Ratio YZ 0,37 ]
g Poisson's Ratio X2 0,32 ]
10 Shear Modulus XY 2308 MPa ;I ]
i1 Shear Modulus YZ 2268 MPa ;I ]
12 Shear Modulus X2 2308 MPa ;I ]
13 %2 Alternating Stress R-Ratio = Tabular [l
17 |E TH Orthotropic Stress Limits O
18 Tensie X direction 724,5 MPa =l O
19 Tensile Y direction 42 MPa = O
20 Tensile Z direction 42 MPa = O
21 Compressive ¥ direction -227 MPa ;I ]
2 Compressive Y direction -79 MPa ;I ]
23 Compressive Z direction -79 MPa ;I ]
24 Shear XY 22 MPa = O
5 Shear YZ 22 MPa = O
% Shear %2 42 MP3 = Ol

Nota. Tomado de ANSYS 18.1, 2017.

Con el material ingresado en la biblioteca del programa, se modelaron las
probetas una por una de acuerdo a las dimensiones geométricas obtenidas por lo que se
puede ver en la Figura 33 un modelo de las probetas. Se debe tener en cuenta que existen
propiedades que no son necesarias al momento de ingresar el material, tales como la

temperatura, ya que no intervienen en este tipo de simulaciones.



Figura 33

Modelamiento geométrico de las probetas

Y

0,00 50,00 (mm) za)\x
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30,00
Nota. Tomado de ANSYS 18.1, 2017.
Ahora se procede a realizar el empotramiento de la probeta (ver Figura 34).

Figura 34

Empotramiento de la probeta

0,00 70,00 (mm) p/kx
L SS—)

35,00

Nota. Tomado de ANSYS 18.1, 2017.
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Posterior a esto se procede a realizar el mallado, tomando en cuenta que entre
mas fina sea la malla que se le aplique al material compuesto, se obtendran resultados
un poco mas aproximados, por lo que posterior a esto, procedemos con ejecucion del

estudio de frecuencias, como se observa en la Figura 35.

Figura 35
Mallado y ejecucion del estudio de frecuencias.
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Nota. Tomado de ANSYS 18.1, 2017.

A partir de esto podemos obtener los resultados para los diferentes modos de
vibracion. Para nuestro caso, necesitamos determinar el primer modo de vibracion, por lo

gue tomaremos el resultado sefialado en la Figura 36.
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Figura 36
Resultados obtenidos de los modos de vibracion

#%x%% PARTICIPATION FACTOR CALCULATICHN #**#**% Y DIRECTION

CUMULATIVE BATIOD EFF.MASS

MODE FREQUENCY PERIOD PARTIC.FACTOR BATIO EFFECTIVE MAS3 MASS FRACTION TO TOTAL MASS
1 20.8070 0.48527E-01 0.17503E-02 1.000000 0.306348E-05 0.681548 0.6812206

2 58.3791 0.17129E-01 0.24763E-09 0.000000 0.613202E-19 0.681548 0.122542E-13
3 125.054 0.77487E-02 -0.97032E-03 0.554377 0.941512E-068 0.891012 0.188152

4 361.005 0.27700E-02 0.56922E-03 0.325214 0.324006E-08 0.963095 0.647494E-01

5 364.102 0.27485E-02 -0.66431E-10 0.000000 0.441306E-20 0.963095 0.881907E-15

[ T06.4460 0.14155E-02 -0.40729E-03 0.232699 0.165334E-06 1.00000 0.331503E-01
Jum 0.4459438E-05 0.898258

Nota. Tomado de ANSYS 18.1, 2017.

Resultados de frecuencias obtenidos para el ensayo el Rigidimetro.
A partir de la simulacion realizada, se obtuvieron los siguientes resultados para

las frecuencias de las probetas (1-6) que se muestran en la Tabla 16.

Tabla 16

Estudio de frecuencias probetas (1-6)

Probeta f [Hz]
P1 28.78
P2 22.15
P3 22.05
P4 23.06
P5 2241
P6 23.14

De igual forma se realiz6 el estudio de frecuencias para las probetas cortadas (5.1-6.2),

obteniendo los resultados que se muestran en la Tabla 17.
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Tabla 17

Estudio de frecuencias probetas (5.1-6.2)

Probeta f [HZ]
P5.1 18.91
P5.2 17.91
P5.3 19.12
P6.1 18.61
P6.2 19.53

Resultados de frecuencias obtenidos para el ensayo MOE Din&mico.
Las frecuencias obtenidas a partir del ensayo realizado con el equipo MOE
Dinamico no fueron lo suficientemente satisfactorias, por lo que los resultados que se

obtienen en la simulacion se reflejan en la Tabla 18.

Tabla 18

Estudio de frecuencias probetas (5.1-6.2)

Probeta Lc [mm] f [HZ]
P5.1 200 20.61
P5.2 220 16.98
P5.3 220 17.02
P6.1 250 13.34
P6.2 250 13.17

A partir de esta simulacién podremos determinar la diferencia que existe entre las
frecuencias obtenidas experimentalmente y las generadas en el software para las

distancias criticas consideradas.
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Las medidas de la probeta que se utilizé en la simulacion es de 110 x 110 x 2,4

uacion, se procedio a realizar el mallado, el cual se realiz6 un refinado para asi

obtener los resultados mas precisos posibles. El mallado y el numero de nodos se

observan en la Figura 37.

Figura 37

Mallado
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Se realiza la creacion del material compuesto, donde se colocé las ocho capas
como se observa en la Figura 38, segun la disposicion real del material compuesto en la
configuracién establecida de (45°, 90°,90°,90°,90°,90°90°, 45°), estos datos fueron

obtenidos de la orden de ingenieria, del material compuesto ver Anexo 1.

Figura 38

Disposicion de las capas

&2 stackup Properties - O x

Marme: |Stackup.1
I Stackup.l

General | Draping Coefficients | Analysis | Solid Model Opt.

Fabrics

Symmetry: @) No Symmetry (C) Even Symmetry (O Odd Symmetry

Layup Sequence: @) Top-Down () Bottom-Up
¥ B
Fabric Angle

Epoxy E-Glass UD 45.0
Epoxy E-Glass UD 90.0
Epoxy E-Glass UD 90.0
Epoxy E-Glass UD 90.0
Epoxy E-Glass UD 90.0
Epoxy E-Glass UD 90.0
Epoxy E-Glass UD 90.0
Epoxy E-Glass UD 45.0
Stackup Properties

Thickness: 2.4

Price/Area: (0.0
Weight/Area: 3.6e-09

oK Apply Cancel

Nota. Tomado de ANSYS 18.1, 2017.
Una vez terminada la configuracién en el ACP (pre), se procedio a enlazar los
parametros del material compuesto al Static Structural (ver Figura 39), en el cual se

colocaran los apoyos, fuerzas y se realizara el andlisis de los resultados.
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Figura 39

Andlisis estructural del material compuesto.

w -

il 4P Ace (Pre) il = Static Structural

2 | EngineeringData u 2§ Model v 4

3 ) Geometry v 4 3 @ setup v

4 @@ Model v 4 4 |§E Solution 7F .

5 | iy Setup v 5 @ Resuts ¥ .
ACF (Pre) Static Structural

Nota. Tomado de ANSYS 18.1, 2017.

Se procedié a colocar los apoyos que fueron empotrados en los lados del espesor
(comportamiento tipo diafragma) y la carga, los apoyos se empotraron debido a que,
como parche, este estard pegado en todas las aristas y para la presion se seleccion6 el

valor de 28.58 KPa como se observa en la Figura 40.

Figura 40

Valor de presién aplicado a la muestra.

Nota. Tomado de ANSYS 18.1, 2017.

Para el valor de la presion se tomo de referencia la grafica presion versus tiempo
de la Figura 41 obtenida de Powers y Webb (1997), en el cual mediante el programa
WebPlotDigitizer 4.5 se pudo extraer los puntos de la grafica para localizar el valor

maximo de presion.
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Figura 41

Gréfica presion estética del aire en una aeronave
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Nota. Tomado de Flight Wing Surface Pressure and Boundary-Layer Data Report from
the F-111 Smooth Variable-Camber Supercritical Mission Adaptive Wing (p.14), por
Sheryll Goecke Powers and Lannie D. Webb.
Resultados simulacion carga de una aeronave

Los resultados que se obtuvieron fueron la deformacion y el factor de seguridad,
en el cual como se observa en la Figura 42, la deformaciéon maxima es de 0,42 mm justo

en el centro de la muestra.

Figura 42

Deformacion de la muestra de material compuesto
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Nota. Tomado de ANSYS 18.1, 2017.

Con la presion antes mencionada se obtuvo un factor de seguridad minimo y

méximo como se observa en la Figura 43, el cual esta basado en el criterio de Tsai-Wu.
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Figura 43

Factor de seguridad material compuesto
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35,00

Nota. Tomado de ANSYS Workbench18.1,2017.
Simulacién estética

Para este apartado se realizaron cambios en las dimensiones de las probetas, las
cuales se asemejan a las que se utilizaran en los ensayos estéticos y a fatiga, las medidas
son: 150 x 150 x 2,4 mm, por lo que en la Figura 44 se muestra la forma de la pieza, y las

propiedades utilizadas son las mismas de la Figura 32.

Figura 44

Dibujo para la simulacion estética y a fatiga

000 70,00 (mrm) 1/]\ v
[ e

35,00

Nota. Tomado de ANSYS Workbench18.1,2017.
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La disposicion de las capas se realiz6 de la misma manera que la simulacion
anterior (ver Figura 38). El mallado al igual que el anterior se realiz6 un refinado, la malla

y el nUmero de nodos se puede observar en la Figura 45.

Figura 45
Mallado
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Nota. Tomado de ANSYS Workbench18.1,2017.
Siguiendo el procedimiento anterior, en el Static Structural se colocan los apoyos,
los cuales fueron situados alrededor de las perforaciones de la misma manera que las

probetas fueron colocadas para los ensayos (ver Figura 46).
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Figura 46

Apoyo empotrado en la placa de material compuesto

70,00 (rrm)

Nota. Tomado de ANSYS Workbench18.1,2017.

El ensayo estatico de rotura se realizo con el fin de saber la fuerza méxima que
soportaria el material en el cual se aplicé una fuerza progresiva en el material compuesto
hasta que este llegue a la rotura. Para la aplicacion de la fuerza en la simulacién se varié
la forma en la cual se coloc6 con el fin de acercar los resultados al ensayo estatico de
rotura, se aplicé la fuerza en un area circular de 15 mm, 20 mm y 60 mm, como esto no
logré una aproximacion, la forma en la que los resultados se aproximaron de mejor

manera fue al aplicar la fuerza de forma distribuida (ver Figura 47).

Figura 47

Ejemplo de aplicacion de la fuerza

0,00 100,00 {mrm) Z‘/k %
L Se—]

50,00

Nota. Tomado de ANSYS Workbench18.1,2017.
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Las fuerzas aplicadas en la simulacién fueron 981 N, 3942 N y 5570 N, las cuales
fueron seleccionadas aleatoriamente de los resultados del ensayo estatico mencionado
anteriormente. Los resultados de la deformacién y del factor de seguridad se puede ver

en la figura 48 y 49 respectivamente.

Figura 48

Resultados simulacion estatica

0,83058
0,69215
0,55372
— 041529

0,27686 yk
i 0,00 100,00 (mm) -

50,00

@) (b)

= 1,5421 ?k
077106 O ————— %00 () X

0 Min 20,00

(c)
Nota. (a) Deformacion con 981 N, (b) deformacion con 3952 N, (c) deformacion con 5570

N. Tomado de ANSYS Workbench18.1,2017.



100

Figura 49

Resultados factor de seguridad

B:Siati:Sttucmral L e B: Static Structural

Safety Factor Safety Factor
Type: Safety Factor {Unavera Type: Safety Factor (Unavera
Time: 1 Tirme: 1

23/2/2022 20:36 234272022 20:33

\i

0,47785 Min 0,00 60,00 (rrirn) YL)(

0

(a) (b)

B: Static Structural

Safety Factor

Type: Safety Factor (Unaverag
Tirne: 1
237272022 20032

0

Nota. (a) F.S. con 981 N, (b) F.S. con 3952 N, (c) F.S. con 5570 N. Tomado de ANSYS

Workbench18.1,2017.
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Simulacién del ensayo a fatiga

Se realiz6 una simulacion de ensayo a fatiga, en el cual se planteé simular las
mismas condiciones a las que estaran sometidas las probetas. Al no poderse realizar
ensayos a fatiga mediante el ACP (pre), se simulé como un sélido Unico sin capas, pero
con las mismas propiedades del material de la Figura 32, la gréfica S-N para ensayos a

fatiga se la obtuvo de Smith (1998), la cual se observa en la Figura 50.

Figura 50

Curves S-N, Epoxy E-Glass

200 1.4
180 = Grafito’epoxi "
Kevlat'epoxi BLE
160 |- Borolepoxi %\\
= L 10 2
2 140 :.._;
E 120 Boro/Aluminio 08 E
g sol Epatifvidrio 5 06 g
= Aluminio - £
2 ol 04T dos 2
Epoxifvidrio E
sl poxihvi
=02
bio) o
" 1 1 1 1 1
%00 10 10* 10° T 0 °

MNamero de ciclos hasta el fallo, &'

Notas. Tomado de Fundamentos de la ciencia e ingenieria de materiales (p. 651), por

Smith, W.

Al igual que la grafica presion vs tiempo, se utilizé el programa WebPlotDigitizer
4.5 para poder extraer los puntos los cuales se introdujeron en el programa y se puede
observar en la Figura 51, el mallado y los apoyos son iguales a las anteriores

simulaciones.
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Figura 51

Datos Curvas S-N para fibra de vidrio epoxi

e e pm P Ch: of Propertes Row 13; Altemating Stress ReRatio TR X
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4 | aoo0 355 g
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9 | 245405 | 216 % 200

0 | 342405 | 103 £

1 | 6745 | 154 L 10

12 | E+06 12 N

13 | 2,531E408 | % 100

14 | 420885405 | 85

15 | 5505406 | 78 50

= T oomEse & [ 1 2 3 1 5 6 7 8 [
- Cycles (.10%)

Nota: Tomado de ANSYS 18.1,2017.

En primera instancia se realizé la simulacion con una presion de 2 MPa, se
escogi6 una presién tan elevada debido a que la probeta debe fallar en los ensayos para
compararla con la simulacién. Como se puede observar en la Figura 52, el fallo se

produce en las aristas empotradas.

Figura 52

NUmero de ciclos a 2 MPa

97341 Min

0,00 50,00 100,00 {mim) z‘/L\ X
[ Saa— SS—

25,00 75,00

Nota: La falla ocurre a los 9734 ciclos. Tomado de ANSYS 18.1,2017.
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En la segunda parte de los ensayos se cambié la forma como se aplica la fuerza,

esto para observar el desprendimiento de las capas del material compuesto. Los valores

de fuerza aplicados fueron 2960 N, 2140 Ny 1452.4 N, en el centro de la probeta en un

area circular de un didmetro de 18 mm y con un coeficiente de carga R= 0.22, Los

resultados de los ensayos a fatiga se muestran en la Figura 53.

Figura 53

Resultados simulacién a fatiga

A: Static Structural
Life

Type: Life
Custom

Max: 8,926
Min: 10001
23/2/2022 20:43

5,96
42,1849

1,9678¢6
0,2528e5
4,3508¢5
2,0458e5

0,00 80,00 (mm)
40,00

(@)

Life

Type: Life
Custom

Max: 8,96
Min: 4,8816e5
23/2/2022 2047

8,96

B G o61e6
I 4 66586
3,3815¢6
2449266
1,7739:6
1,2848:6
9,3056¢5
6,7390¢5
4,3816e5

A: Static Structural
Life

Type: Life
Custom

Max: 8,96
Min: 79094
23/2/2022 20:44

1,8435¢6
1,0007¢6
6,4537¢5
3,8185¢5

B/L‘ 2,2593e5 1
¥ 1,3368e5 0,00 80,00 (mm) P/kv
79094 :
40,00

0,00 90,00 (mm)
45,00
()

Nota. (a) Resultados una fuerza de 2960 N, (b) resultados a 2140 N, (c) resultados a

1452.4 N. Tomado de ANSYS 18.1,2017.
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Disefio y construccién de accesorios para adaptar en la maquina de ensayos
universales INSTRON.

Se realizaron dos accesorios de acero bonificado que deben estar sujetos a las
mordazas de la maquina y asi poder analizar el efecto de la presién en la superficie de
las probetas simulando un diafragma. En la Tabla 19 se detallan las propiedades

mecanicas del material que se obtienen del programa de simulacion.

Tabla 19.

Propiedades mecénicas del acero bonificado

Propiedades Valor Unidad
Maodulo eléastico 210 GPa
Coeficiente de Poisson 0.28 N/A
Modulo Cortante 79 GPa
Limite elastico 786 MPa

Como se muestra en la Figura 54, el accesorio superior el cual estaba
contemplado para realizar una distribucion de la presion sobre la superficie de la probeta

de manera uniforme en el area efectiva.

Figura 54

Accesorio disefiado en un programa de simulacion.

Nota. Accesorio sujeto en la mordaza superior de la Maguina de Ensayos Universales.
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En la Figura 55 se observan las dimensiones, la base es un cuadrado de 110 x
110 mm con un espesor de 15 mm, en el cual fue soldada una varilla en la mitad de la

base con un diametro de 12.00 mm y con un largo méaximo de 50 mm

Figura 55

Dimensiones del accesorio Superior

110,00

50,00

10,00

Nota. Accesorio dibujado por Salazar Gabriela.

Esfuerzos para accesorio en mordaza superior

Para poder obtener los esfuerzos de Von Mises y el factor de seguridad que va a
estar sometido nuestro accesorio se va a aplicar una carga maxima de 100 KN, la cual
seria el limite de carga que la maquina puede someter a un elemento, se realiza una
simulacion en la cual se puede observar en la Figura 56 que existe una concentracion de
esfuerzo entre la base y la varilla, en la practica es la zona en donde puede fallar nuestro

elemento debido a que esta unido por soldadura.
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Figura 56

Resultados esfuerzos de Von Mises para accesorio superior

won Mises (W/m~2)
1,611e+09
. 1,630e +09
. 1,449 +00
_ 1,267 +09
_ 1,086 +09

| 9053e-08

| T30

L 5432e+08

36216 +08
1,817e +08
2,519 +03

—p Limite elastico: 7,100e +08

LN Y

Nota. EI maximo esfuerzo que puede soportar nuestro elemento es de 1810 MPa.

Figura 57

Desplazamientos en accesorio superior

LIRES {mm)
£,3052-01

III: 7A75e-01
_ 6,6Me-0

_ 5,81de-01

_ 2,083-0

|l 415301

. 3,322e-01

_ 2,492¢-01

1,661e-01

)

8,305e-02

RN T

Nota. EI maximo desplazamiento que se obtiene al aplicar la mayor carga es de 0.83 mm

1,000e-30
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Figura 58

Factor de Seguridad accesorio superior

FDS
2.818= +03
I 2,536e +03
_ 2,254e+03
_ 1,973e+05
_ 1,691e+03
_ 1,40% +03
_ 1,127 +05
_ 8454e+04

. 5636e+(4

I 2,818 +04
3,921e-01

Nota. El factor de seguridad es menor a 1, lo cual nos indica que no seria adecuado
colocar la maxima carga que permite la maquina en nuestro accesorio pues provocaria el

fallo del mismo.

Para simular el diafragma se disefi6 el siguiente accesorio con un vaciado, el cual
fue sujeto en la mordaza inferior y dénde las probetas fueron sujetas mediante pernos y

asi se gener6 el empotramiento en todo el contorno de la misma. Ver Figura 59.

Figura 59

Accesorio Inferior que generara el empotramiento de las probetas

Nota. Accesorio inferior disefiado en un programa de simulacion.
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En la Figura 60 se observan las dimensiones, la base debe ser un cuadrado de
150 x 150 mm con un espesor de 20 mm para poder realizar el vaciado que permitira el
efecto de diafragma. Los agujeros deben ser pasantes separados con una distancia de
10 mm respecto al borde de la base y se utilizé pernos M8 los cuales permitiran un agarre
generando el empotramiento con la probeta del material compuesto, ademéas se soldd
una varilla de un didmetro de 12.00 mm y con un largo maximo de 50 mm en la mitad de
la base.
Figura 60

Dimensiones del accesorio inferior.

SECCION A-A
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Nota. Accesorio dibujado por Salazar Gabriela.

Esfuerzos para accesorio de la mordaza inferior

Con el mismo criterio que usamos para determinar el esfuerzo para el accesorio
anterior se utilizara para el inferior, por lo que en la Figura 61 se muestra el resultado de
los esfuerzos generados y en la Figura 62 se puede apreciar el desplazamiento del

accesorio inferior.
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Figura 61

Resultado de esfuerzos de Von Mises para accesorio inferior

won Mises (M2
7,867 +07
. 7,080e +07
_ 62%e+q7
_ 5,507e+07
_ 4,720e+07
._ 3,93de +07
_ 314Fe+07
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7,867 +00
1,020e+01

— P Lirnite eldstica: 7,100e+08

Nota. Para el segundo accesorio el cual se va a colocar en la mordaza inferior de la
maguina tiene un esfuerzo maximo de 78 MPa, esto debido al vaciado que tiene en su
interior.

Figura 62

Desplazamiento accesorio para mordaza inferior

URES {mm)

4,150e-03

3,735e-03
- 3,320e-03
- 2,905e-03
. 2,490e-03

2,075¢-03

1,660e-03
. 1,245e-03

8,20%-04

4,150e-04

1,000e-30

Nota. El maximo desplazamiento que tendria este accesorio seria de 0.0041 mm
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Figura 63

Factor de Seguridad accesorio inferior

FD3

6,963 +07

6,267 +07

_ 3,571e+07
. 4.87e+07
_ 4178e+07
. 3482e+07

. 2,783e+07

o 2,089 +07
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I £,063¢ +06
0,025e+00
Nota. En este caso el factor de seguridad no es menor a 1, sin embargo, al aplicar la

carga méaxima el elemento esta propenso a fallar.

Construccion de accesorios
Para realizar la construccion de los accesorios de acuerdo al disefio que se tiene

en el apartado anterior, se deben seguir los siguientes pasos:

- Se adquieren dos placas de acero bonificado para la base del accesorio superior se
consigue una placa con medidas de 113 x 113 x 20 mm y para el elemento que se va
colocado en la mordaza inferior se obtiene una plancha con medidas de 153 x 153 x
25 mm

- Pararealizar las sujeciones con respecto a las mordazas de la maquina de ensayos
universales, se adquiere una barra del mismo material que las placas, pero con un
diametro de 12 mmy de 50 mm de longitud.

- Se procede a realizar los trazos y luego con el corte para obtener la placa con las

dimensiones deseadas que son 110 x 110 x 10 mm. De igual forma para la segunda
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base se corta hasta llegar a las medidas de 150 x 150 x 20 mm. Cabe mencionar que

para realizar los cortes el equipo utilizado es la amoladora. Ver Figura 64.

Figura 64

Bases y varillas con dimensiones deseadas

- Para poder realizar el vaciado que se encuentra en el disefio del accesorio inferior, se
ejecutard el proceso de fresado en el mismo algo que se debe considerar es que en
el fresado no se puede dejar con el acabado de un cuadrado perfecto es decir con
aristas, si no gue se tiene un radio de curvatura en los extremos del cuadrado. Ver
Figura 65.

- Se procede a trazar el centro con unas diagonales a lo largo de la superficie de las
placas y con un granete se realiza un hueco para el centro de las mismas. Esto se
realiza en la cara inferior donde van los apoyos de las 2 placas, para luego poder
soldar las bases con las varillas. Sefialado el centro de las dos placas se procede a
realizar un hueco con un taladro con broca de 1/2' y una profundidad de 3 mm en las

dos placas.
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Figura 65

Accesorio superior, inferior y eje

- Pararealizar los agujeros que son pasantes, se traza el &area en donde van a ir segun
los planos, para posterior taladrar con una broca para pernos M8. Realizado los
huecos se procede a empernar la barra acero y después se usa el proceso de
soldadura SMAW primero se usa un electrodo E6010 como primera pasada y un
electrodo E7018 para terminar y mejorar el cordén de soldadura sabiendo que este
procedimiento se usa para espesores mayores a 2 mm y electrodos tiene una alta
resistencia al momento de la unién del material base con el material de aporte.

- Por ultimo, se hace un proceso de pulido para mejorar el acabado y nivelado de los
accesorios para evitar desigualdades en las caras y tener un mejor rendimiento en los
accesorios. Ver Figura 66.

Figura 66

Accesorios superior e inferior terminados
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Ensayos estéticos y ciclicos

En este apartado, se procedié a realizar el ensayo a flexion con las probetas
rectangulares iniciales (1 - 4), ademas, se realizé un ensayo de carga estatica y el ensayo
de fatiga haciendo uso de las probetas cuadradas que se detallan en la orden de

ingenieria del Anexo 2.

Ensayo a flexion en viga simplemente apoyada
Para iniciar el ensayo, se colocaron las probetas (1 - 4) simplemente apoyadas en

ambos extremos, a una distancia de 240 mm entre ellos, como se muestra en la Figura

67.

Figura 67

Colocacién de las probetas

1

TR A T S R

o
=}

Nota. Probetas colocadas de la 1 a la 4 en la Maquina de Ensayos Universal.

Posterior a esto, se procedi6 a encerar el comparador de reloj colocado en la parte

superior de las probetas, como se muestra en la Figura 68.
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Figura 68

Comparador de reloj.

Nota. Comparador de reloj colocado en el borde superior.

Se aplicaron fuerzas de 1N y 2N para cada una de las probetas, por lo que con
estos valores se logré obtener resultados 6ptimos dentro de los parametros establecidos.
Al realizar los ensayos en cada una de las probetas, pudimos observar diferentes
deflexiones, dependiendo de la fuerza aplicada en cada una de ellas, por lo que los datos

arrojados por la maquina se pueden ver expresadas en la Tabla 20.

Tabla 20

Resultados obtenidos en el ensayo de flexion.

P1 P2 P3 P4
F [N] 6 (mm) 6 (mm) 6 (mm) 6 (mm)
0 0 0 0 0
1 1,44 0,89 0,76 0,84
2 191 1,74 1,37 1,72

Nota: Promedio de la deflexién para las probetas.
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Posterior a la obtencién de las deflexiones en cada una de las probetas, se debe

realizar el calculo del modulo de elasticidad, a partir de la teoria para vigas en el ensayo

de flexién por tres puntos, tenemos que utilizar la ecuacion 48.

Donde:

E: Moédulo de elasticidad [MPal].

FL3

E=Tsls

F:Fuerza aplicada en el centro de la viga [N].

L: Longitud entre los apoyos de la viga [mm].

I:Inercia de la viga [mm*].

&:Deflexion de la viga [mm].

(48)

Al finalizar los célculos de la deflexidn en cada una de las probetas, junto con los

datos medidos en el laboratorio de Metrologia y LMM acerca de las dimensiones de las

mismas y el ensayo realizado, logramos obtener los resultados mostrados en la Tabla 21

para el modulo de elasticidad del material compuesto.

Tabla 21

Modulo de elasticidad obtenido.

P1 P2 P3 P4

E [GPa] E [GPa] E [GPa] E [GPa]
Ensayo 1 0 0 0 0
Ensayo 2 12,94 13,83 15,44 16,08
Ensayo 3 19,51 14,15 17,13 15,71
Promedio 16,23 13,99 16,28 15,89




116

Ensayo de carga concentrada en el rango elastico.

Para este ensayo al igual que en el ensayo de flexiébn con viga simplemente
apoyada, se utiliza la Maquina de Ensayos Universales MTS, con la diferencia de que
utilizaremos las probetas de forma cuadrada y los accesorios que fueron disefiados y
construidos especificamente para este proyecto. De igual manera se utiliza el accesorio
semiesférico proporcionado por el Laboratorio de Mecénica de Materiales, tal como se

puede observar en la Figura 69.

Figura 69

Accesorio semiesférico utilizado en el ensayo de carga concentrada

Los pasos a seguir dentro de este ensayo comienzan con poner tanto el accesorio
inferior al que va sujeta la probeta de material compuesto en contacto con el accesorio
semiesférico, esto se logra a través del eje que se encuentra instalado en la celda de

carga de la maquina tal como se observa en la Figura 70.

Figura 70

Estado Inicial para el ensayo de carga concentrada.
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Es importante resaltar que el eje que se encuentra en la celda de carga se apoye
en el centro de la parte plana del accesorio semiesférico y este a su vez se encuentre
alineado con el centro de la probeta. Una vez garantizadas estas consideraciones se
procede a aplicar la carga concentrada a través del panel de control que se puede

observar en la Figura 71.

Figura 71

Panel de Control de Maguina de Ensayos Universales MTS.

Nota. Este panel nos permite ejercer tanto cargas de compresiéon como de traccion.

Las cargas utilizadas para este ensayo fueron de 1000 N, se realiz6 esta
aplicacion de carga 3 veces para asi registrar y obtener un promedio de los valores de
desplazamientos que se generan en este ensayo. La fuerza aplicada se puede observar
y monitorizar a través del Medidor de Fuerza Quantrol Advance con una capacidad de
1500 N tanto en compresion como en traccion. En la Tabla 22 se puede observar los

resultados obtenidos y el promedio que se obtuvo de estos valores.
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Tabla 22

Desplazamientos obtenidos a través del ensayo de carga concentrada dentro del rango

elastico.
Desplazamiento  Desplazamiento  Desplazamiento Promedio
Carga (N)
1 (mm) 2 (mm) 3 (mm) (mm)
1000 3.65 3.40 3.34 3.46

Ensayo de carga concentrada hasta la rotura.

Se realiz6 un ensayo de carga estatica hasta la rotura con el accesorio
semiesférico para poder observar si se presentan mayores desplazamientos y si se
observa algun otro tipo de falla que se pueda ir prolongando si se somete a la probeta a

un ensayo de fatiga con este accesorio.

Para este ensayo se utilizé la Maquina de Ensayos Universales Instron 8801 con
una capacidad de ejercer cargas de hasta 100 KN (ver Figura 72), y con el software
BlueHill que nos facilita poder dar seguimiento a la curva Fuerza versus Desplazamiento,
y a través de esto podremos observar con qué carga falld la probeta completamente y
gue los valores utilizados en el ensayo a fatiga se encuentren bajo esa carga de falla

estatica.



Figura 72

Maquina de Ensayos Universal Instron 8801
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Nota. Este equipo se encuentra en el Laboratorio de Mecanica de Materiales de la

Universidad de las Fuerzas Armadas — ESPE.

Para configurar el ensayo dentro del software BlueHill simplemente en el area de

método, en la seccidn de control de ensayo se establece la velocidad de avance que en

este caso fue de 1 mm/min, tal y como se observa en la Figura 73.

Figura 73

Configuracién del ensayo de carga estética.

Establecer los parametros de control para ¢l ensayo

Fmsdn fe cantral ¢ n veloovdnd deserminsn o despivramints Sel bastiee, Pars lox modos de ool sble sbin depen bles madicinnes Szean. Lox datos s caphran en ol ancrss de todns ks rampes

Rampa 1
Moo de camral 1 are——

Velocidad 1: 3,000 :

Bampa 2

Nota. Tomado de Instron BlueHill.
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En la Figura 74 podemos observar el comportamiento del material compuesto a lo

largo de todo este ensayo de carga estética a través de la linea roja.

Figura 74
Diagrama Fuerza vs Desplazamiento.

DIAGRAMA FUERZA VS DESPLAZAMIENTO
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Nota. Tomado de: Instron BlueHill.
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Se puede observar cédmo el comportamiento de este material es totalmente

diferente al de uno muy conocido como puede llegar a ser el acero, en dénde se presentan

pequenas “escaleras” que son valores de carga en dénde diferentes capas del material

van fallando, hasta llegar a un punto en donde todas las capas han cedido y se produce

la falla total del material en aproximadamente 567.8 kgf.

Con la obtencion de esta gréfica, se decidi6 linealizar la funcion, con el objetivo

de obtener una grafica similar a la de un material fragil, por lo que se tom6 como referencia

la tendencia lineal de la misma, teniendo los puntos que se muestran en la Tabla 23y a

partir de los cuales se hizo el corte con el eje del desplazamiento de la probeta para

obtener los resultados que se muestran en la Figura 75.

y =96,37x — 290,17

(49)



Tabla 23

Datos obtenidos para linealizar la grafica

Desplazamiento [mm] Fuerza [kgf]
5,468 237,965
5,693 258,432
5,913 279,971
6,138 303,05
6,353 324,998
6,576 339,594
6,773 357,005
7,182 404,917
7,392 421,439
7,803 463,263

8,03 491,407
8,219 502,234
8,635 544,581
8,831 567,8
3,011 0

Nota: Datos generados con el uso de la ecuacion 49.

121
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Figura 75

Diagrama linealizado a partir de la curva original obtenida con el ensayo.

DIAGRAMA LINEALIZADO

600

y =96.367x - 290.1
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400
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200
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-100
Desplazamiento [mm]

Nota. Obtenida con el uso de Excel.

En la Figura 76 se puede observar el comportamiento del material al final del
ensayo de resistencia estatica a compresion, en donde se puede destacar la aparicion de
grietas que se distribuyen en forma de cruz, ademas de una decoloracién de la probeta

indicando que las laminas empezaron a desprenderse la una de la otra.

Una vez corroborado, el comportamiento del material que puede llegar a tener si
es sometido a cargas de compresion con este nuevo accesorio se puede realizar el
ensayo a fatiga para el material compuesto. Para poder establecer la curva esfuerzo vs
numero de ciclos, estableceremos la carga de 306.12 kgf como el 100% y a partir de ahi,

ensayar con el 75% de esa carga al igual que el 50% de la misma.
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Figura 76

Falla estatica del material.

Nota. La evolucidon tanto de las grietas que se generan como del desprendimiento de
laminas del material compuesto se podran analizar en capitulos posteriores de este

estudio.

Ensayo a Fatiga

Para este ensayo el equipo que se utiliz6 fue la Maquina de Ensayos Universales
Instron 8801 que se utiliz6 en el ensayo de carga estatica, ademas este equipo nos
permite someter a un material tanto a cargas de traccion como de compresiéon y lo mas

importante realizar un ensayo de fatiga ciclico.

Se realizé el ensayo a fatiga al material compuesto, aplicando cargas a
compresion con una determinada frecuencia y a través de esto obtendremos el nimero
de ciclos en el cual se provocé la falla del material. Los resultados se obtuvieron mediante
los diagramas de Fuerza vs Numeros de ciclos y Posicién vs Namero de Ciclos, donde

se observan los ciclos hasta la rotura de la probeta. Todo esto proporcionado por el



124

software del mismo equipo conocido como WaveMatrix2 en dénde nosotros podremos

establecer los parametros necesarios.

Para poder realizar este ensayo fue necesario fabricar nuevas probetas de forma
cuadradas con dimensiones de 150 x 150 mm y debido a esto se ha realizado el disefio
de nuevos accesorios que van sujetados en las mordazas de la maquina, el disefio se lo
realiz6 debido a que se quiso someter a un tipo diafragma puesto que se ha empotrado

alrededor de todo el perimetro de la probeta.

Uso de probetas y accesorios fabricados

Las probetas que se obtuvieron al realizar el procedimiento descrito en el capitulo
3, se pueden observar en la Figura 77, en donde se muestra su forma final, ademas de
gue ya han sido perforadas con el objetivo de que sean instaladas en el accesorio inferior.
Para el ensayo de fatiga fue necesario un excedente del 30% de las dimensiones de las

probetas.

Figura 77

Probetas obtenidas a través del proceso realizado en el CICTE.

Nota. En total se realizaron 12 probetas.

Una vez fabricado tanto las probetas que seran sometidas al ensayo de fatiga

como los accesorios que permitiran realizar el mismo dentro de la Maquina de Ensayos
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Universales Instron 8801, se procede a instalar la probeta en el accesorio inferior, tal

como se muestra en la Figura 78.

Figura 78

Accesorio Inferior con la probeta de material compuesto instalada.

Nota. El material compuesto se encuentra entre la placa de sujecién y el accesorio inferior
y se empotra a través de los pernos.

A continuacion, se procede a instalar tanto el accesorio superior como el inferior
en las mordazas, esto se realizé a través de los siguientes controles que se observa en

la Figura 79.

Figura 79

Controles de los pistones de la Maquina de Ensayos Universales Instron 8801.

Nota. Los botones resaltados permiten abrir y cerrar los pistones superior e inferior.

Como se puede observar en la Figura 80, es importante nivelar correctamente los

accesorios, tanto el superior como el inferior, con el objetivo de que la placa superior se
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inserte correctamente en el accesorio inferior con el propésito de que este pueda ejercer

una presién uniforme sobre el area efectiva.

Figura 80

Accesorios instalados en la Maquina de Ensayos Universal Instron 8801

Nota. Para proteger en este caso la probeta de material compuesto, se puso entre el
material y la placa, una capa de neopreno del mismo tamafio que el area efectiva.

Es importante encerar la posicion del pistén inferior debido a que este nos daré el
dato de cuanto se va deformando la probeta a lo largo del ensayo. Por esa razdn a través

del software realizamos esta configuracion. (Ver Figura 81).

Figura 81

Enceramiento de la posicion del piston inferior.
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Ya realizado este paso, se procede a poner en contacto la placa superior con la
probeta a ensayar y esto se logra con la manipulacion de una serie de perillas que lo que
hardn sera subir y bajar el pistdn superior y asi poner lo mas cerca posible la placa con

la probeta de material compuesto.

Como se puede observar en la Figura 82 mientras mas abramos cada una de
estas perillas el movimiento vertical del pistdbn serd mas rapido, una vez ajustada la
posicién del pistdn superior se debe cerrar cada una de estas para proceder a realizar el

ensayo de fatiga.

Figura 82

Perillas de accionamiento del movimiento vertical del piston superior.

Nota. EI movimiento del piston superior es muy sensible por lo tanto se recomienda ir

abriendo poco a poco las perillas tanto para subir como para bajar el piston.

Con la probeta instalada en los accesorios y estos mismos ya puestos en las
mordazas, se procede a establecer los parametros para el ensayo, estos incluyen la
fuerza maxima a la que estara sometida la probeta y la fuerza minima, asi como la

frecuencia a la que se ejerceran estas fuerzas, esto se realiza a través del software
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WaveMatrix2 en dénde desarrollamos paso por paso el procedimiento para el ensayo a
fatiga. Se crea una secuencia de acciones, es decir, pasos que debe seguir la Maquina

de Ensayos Universal Instron 8801 para realizar el ensayo.

Como se observa en la Figura 83 en donde establecemos primero la velocidad
con la que la magquina carga a la probeta hasta llegar al punto medio entre la carga

maxima y minima.

Figura 83

Configuracién del primer paso dentro de las secuencias del ensayo a fatiga.

Control Mode Force(8800 (10.0.0.2 : 0):Fuarza)

Ramp Rate 100,00000 * [kgtrs

End Point (relative to setpoint) 91,00000 + kgt -

Waveform End Action Finish Cell, then wait for All

Nota. Tomado de Instron WaveMatrix2.

Para este primer ensayo se aplicé una fuerza de 1234.70 kgf como carga maxima
y 271.63 kgf como minima, no se pueden ingresar directamente estos valores, pero si un
punto medio que en este caso es 753.16 kgf que es el valor que se ingresa en el software

y con una velocidad de carga de 100 kgf/s.

Para el segundo paso de la secuencia vamos a establecer la amplitud, es decir a
partir del punto medio de carga cuanto debe subir y bajar para llegar a la carga maxima
y minima dentro del ensayo, en este caso seria un valor de 481.53 kgf y por ultimo la

frecuencia con la que se realizaré esta aplicacion, tal como se observa en la Figura 84.



129

Figura 84

Configuracién del segundo paso dentro de la secuencia del ensayo a fatiga.
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Nota. En este ensayo la frecuencia que se utilizé fue de 4 Hz. Tomado de WaveMatrix2.

En este caso la probeta se ensayd durante unos 20000 ciclos que
aproximadamente fue una hora a la que esta probeta estuvo sometida a cargas de
compresion. Se pudo observar que no se realizaban desplazamientos mayores por lo que

decidimos parar el ensayo y observar si se obtuvo algun efecto sobre la placa.

Se destaca un ligero desprendimiento de las capas a los bordes del area efectiva,
lo cual nos llevé a la conclusién de que el neopreno no estaba realizando correctamente

su funcién de distribuir uniformemente la carga, como se observa en la Figura 85.

Figura 85

Probeta 1 sometida a cargas de compresion a fatiga.

Nota. En la esquina inferior izquierda se observa que no se presenta la decoloracion de

la probeta, indicando que la carga no se aplica uniformemente.
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En primer lugar, se destaca el hecho de que no se produjeron desplazamientos
significativos, ademas de no presentar mas alla del desprendimiento de ldminas de
material compuesto otro tipo de falla por fatiga, por lo tanto, se decidié aumentar la carga
y volver a ensayar con una probeta nueva.

Para este caso se aplico una carga 1500 kgf como méxima y aplicando un
coeficiente de carga de 0.22 se obtiene una carga minima de 330 kgf, con estos datos
volvimos a configurar en el software WaveMatrix2 para poder alcanzar estas cargas

dentro del ensayo, lo cual se encuentra detallado en la Tabla 24.

Tabla 24

Resumen carga obtenida

Carga max. [kgf] Coeficiente de carga Carga min. [kfg]

1500 0.22 330

Como se puede observar en la Figura 86, la probeta no presenta desplazamientos
considerables y mas bien termina por romper el material por un aparente fallo, por lo
tanto, estas condiciones del ensayo no nos permiten observar bien los mecanismos de
falla por fatiga en este material compuesto y debimos considerar hacer cambios a como

estabamos realmente aplicando las cargas dentro del area efectiva del material.

Figura 86

Resultado final del ensayo a fatiga de la Probeta 2C
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Se evidencia claramente como la falla se produce cerca de la placa de sujecién
del accesorio inferior. Al no obtener el comportamiento deseado para observar los
mecanismos de falla de este material compuesto sometido a fatiga, se decidio probar el
segundo accesorio que se utilizé en las simulaciones en donde que se aproxime al
diametro de 18 mm. Como se observa en la Figura 87 este accesorio comprende una
placa plana; sin embargo, la parte que estard en contacto con la probeta es una media

esfera.

Esperamos que con este segundo accesorio el comportamiento de este material
se encuentre mas cercano a lo que se observo en las distintas simulaciones de este

ensayo en donde en la parte central del material se forma una especie de domo.

Figura 87

Accesorio semiesférico para la realizacion del ensayo a fatiga.

En la Figura 88, vemos como se encuentra acomodado el nuevo accesorio, en
donde simplemente se ajusta con las mordazas del piston superior, teniendo en cuenta

gue debe estar en contacto con la parte plana del mismo.

Figura 88

Ensayo de carga estatica con el accesorio semiesférico.
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Nota. Es importante apoyar las mordazas cerradas correctamente sobre la placa plana

para garantizar que se aplica la fuerza sobre el centro de la probeta.

Para cada porcentaje de carga que se realizd, se asigné dos probetas para asi
observar si existen diferentes comportamientos para una misma carga. En la Tabla 24 se
describen las fuerzas utilizadas, asi mismo los valores medios y de amplitud que fueron

ingresados en el software Instron WaveMatrix2 para realizar los ensayos a fatiga.

Una vez ya configurada las cargas que se van a aplicar es importante saber a
través de qué graficas vamos a ir supervisando el ensayo, tanto el comportamiento de la
fuerza como los desplazamientos que se fueron generando a lo largo de este

experimento, tal como se muestra en la Figura 89.

Figura 89

Gréficas resultado del ensayo a fatiga con una carga al 100%.
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Nota. (a) Fuerza maxima y minima vs Numero de Ciclos. (b) Desplazamiento méaximo y

minimo vs NUimero de Ciclos. Tomado de Instron WaveMatrix2.

Con este tipo de gréficas podemos observar cuando se producen los mayores
desplazamientos y asi tener una idea aproximada de a qué numero de ciclos todas las
capas han fallado por fatiga, el resto de la grafica corresponde a la evolucion de estos

fallos.
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En la Tabla 25 se puede observar ademas el valor promedio del nUmero de ciclos
gue las probetas resistieron dentro de este ensayo de fatiga, valor que se puede observar
en las gréficas presentadas anteriormente. Después de haber realizado los ensayos con
cada una de las cargas correspondientes, a continuacion, en la Figura 90, se observa el

comportamiento de cada una de estas probetas al finalizar el ensayo.

Tabla 25

Valores Ingresados para el ensayo de fatiga junto a su valor de ciclos promedio.

100% 306.12kgf  67.34kgf  186.73kgf  119.39 kgf 9000
75% 22959 kgf ~ 50.50 kgf  140.04kgf  89.55kgf 52000
50% 153.06 kgf ~ 33.67kgf  93.36kgf  59.7kgf 126423

Nota. El coeficiente de carga utilizado es de 0.22, N.C es el nimero de ciclos que soporta.

Figura 90

Comportamiento de las probetas al final del ensayo a fatiga.
(a)
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Nota. a) Carga al 100% b) Carga al 75% c) Carga al 50%



134

En cada una de las probetas se puede evidenciar una serie de grietas que se van
propagando a medida que el tiempo del ensayo se prolonga, aunque se evidencia que

mientras se va disminuyendo la carga aplicada estas grietas se vuelven mas cortas.

En la Figura 91 se puede observar como también se producen grietas en la parte
superior en dénde el accesorio semiesférico estuvo en contacto con la probeta, pero estas
crecen en otra direccion a diferencia de las que se presentan en las ldminas sometidas a
traccion en la parte inferior, eso provoca la rotura de las fibras en diferentes direcciones

a medida que esas grietas se van propagando a través del material compuesto.

Figura 91

Formacion de grietas en la parte inferior de las probetas 4c y 5c.

Nota. Las grietas superiores se forman debido a que estas fibras estdn sometidas a
compresion.

Como segundo punto a destacar es la delaminacion que se evidencia a través de
la decoloracion de la probeta en el area efectiva. En la Figura 90 (a) es mas notorio este

comportamiento.
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Por dltimo, en la Figura 92 se destaca la aparicibn de marcas que pueden ser
identificadas como los primeros indicios de la delaminacién o el agrietamiento dentro de

la matriz.

Figura 92

Indicios de falla por fatiga.

Nota. Este comportamiento se presenta en las probetas 6¢ y 7c donde se aplicé una carga

del 75%.
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Capitulo IV
Anélisis de Resultados
Una vez que se han ejecutado los ensayos pertinentes al proyecto, junto con los
resultados obtenidos en cada uno de ellos, procedemos a realizar los calculos
correspondientes, de acuerdo a cada uno de los lineamientos para de esta forma lograr
obtener las caracteristicas mecanicas que nos permitan una caracterizacion efectiva tanto

de forma ciclica como estatica del material compuesto.

Analisis de error porcentual médulo de elasticidad

El error porcentual del médulo de elasticidad se calculard mediante la siguiente ecuacion:

MEE — MET

0
MET * 100%

Error % = |

Doénde:

MEE = Moddulo de Elasticidad Experimental
MET = Mo6dulo de Elasticidad Teorico
El valor tedrico se tomara como referencia el obtenido de la micromecanica de

Chamis el cual se puede observar en la Tabla 26.

Tabla 26

Célculo del médulo de elasticidad, modelo de Chamis

E, [GPa] Ef,[GPa] E[GPa]

3.5 72 17.885

Nota. Donde Em es el médulo de elasticidad de la matriz y Efb es el médulo de elasticidad

de la fibra obtenido a partir de la aplicacion de la ley de mezclas.
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En la Tabla 27 se presentan los valores de modulo de elasticidad, esbeltez y error
porcentual para todas las probetas ensayadas en el Rigidimetro, eso incluye las probetas

originales (1- 6) y las cortadas (5.1 — 6.2).

Tabla 27

Resultados obtenidos a partir del ensayo dinAmico con el Rigidimetro.

Probeta E [GPa] A Error (%)
P1 10.94 308.58 38.83
P2 13.73 327.74 23.21
P3 13.91 328.76 22.22
P4 11.58 310.78 35.23
P5 12.99 315.48 27.37
P6 11.99 310.10 32.99

P5.1 15.01 338.89 16.06
P5.2 17.57 349.18 1.74
P5.3 17.06 345.36 4.61
P6.1 17.13 338.01 4.23
P6.2 13.70 329.04 23.38

Nota. Los valores de cada una de las probetas fueron extraidos de las Tablas 4-7.

En la Figura 93 se observa el comportamiento del error porcentual a medida que
se presentan cambios en la esbeltez. Esto nos dara una mejor idea de como influye este
parametro dentro del célculo del modulo de elasticidad y el error cometido en

comparacion al modelo micromecanico de Chamis.
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Figura 93

Esbeltez vs Error Porcentual - Equipo Rigidimetro.
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Nota. Grafica obtenida mediante Excel.

Se puede notar cdmo las probetas (1-6) tienen un error mayor, el cual oscila entre
22.22% hasta 38.83 % sin embargo, cuando analizamos las probetas cortadas (5.1-6.2)
en donde se redujo drasticamente el ancho de las mismas, podemos observar que el
valor de la esbeltez aumenta y en consecuencia el error que se comete con respecto al
moddulo de elasticidad referencial de 17.88 GPa disminuye entre un rango de 1.74% hasta
23.38%, tomando en cuenta que estos valores varian debido a la poca uniformidad que

existe entre las probetas al momento de ser cortadas.

Al haber culminado las pruebas en el equipo MOE Dinamico y una vez realizados
los célculos pertinentes, se lograron obtener los resultados de modulo de elasticidad y

esbeltez que se aprecian en la Tabla 28.



Tabla 28

Esbeltez y modulo de elasticidad

Probeta A E [GPa]
P1 209.52 0.4848
P2 234.06 0.6899
P3 239.45 0.7266
P4 234.06 0.7164
P5 238.35 0.7210
P6 221.11 0.5903

P5.1 325.57 1.088
P5.1 358.13 1.417
P5.2 361.19 1.392
P5.3 416.36 2.439
P6.1 402.80 1.548
P6.2 399.09 1.323
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Los datos obtenidos son demasiado bajos en el equipo de MOE Dinamico, por lo

gue no seran considerados dentro de la comparacién con la teoria estudiada, lo que se

puede observar es un aumento en la esbeltez con las probetas que han sido cortadas,

esto nos genera un valor mayor en lo que concierne al médulo de elasticidad; sin

embargo, no es lo suficientemente significativo en comparacion al obtenido mediante el

rigidimetro.

Una vez realizados los ensayos a flexién, obtuvimos los valores de médulo de

elasticidad (ver Tabla 21). A continuacion, en la Tabla 29 se puede observar el error

porcentual, cabe recalcar que solo se realizo el ensayo con las cuatro primeras probetas

debido a que las otras dos fueron cortadas.
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Tabla 29

Maodulo de elasticidad y error porcentual.

Probeta E [GPa] Error %
P1 16.23 9.25
P2 13.99 21.78
P3 16.28 8.97
P4 15.89 11.15

Se observa que con el ensayo de flexién los errores que se comete en las 4
probetas analizadas varian entre 8.97% y 21.78% teniendo un error alto en la probeta 2,
aun asi, el ensayo a flexién se considera fiable debido a su bajo error en comparaciéon

con el resto de probetas.

Estudio de frecuencias

Para corroborar los datos obtenidos en cuanto a longitud critica (rigidimetro) se
realiz6 una simulaciébn en ANSYS dentro del cual podremos hallar un estudio de
frecuencias, el cual nos permitird analizar el error que puede ocurrir entre las probetas
analizadas y la frecuencia obtenida en el software. De acuerdo a la simulacion, se

lograron obtener los resultados que se describen en la Tabla 30.

Tabla 30

Estudio de frecuencias probetas 1 a 6.

Probeta f [Hz] Error (%)
P1 28.78 15.12
P2 22.15 114
P3 22.05 11.8
P4 23.06 7.76

P5 22.41 10.36




P6

P5.1

P5.2

P5.3

P6.1

P6.2

23.14

18.91

17.91

19.12

18.61

19.53

7.44

24.36

28.36

23.52

25.56

21.88

Nota. Datos tomados de la simulacion en el programa ANSYS.
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Por lo que con estos datos se puede analizar que los resultados no varian

demasiado de la simulacién, teniendo en cuenta que la maquina opera a 25 Hz constantes

y el modo de registrar los datos es de manera visual y manual, apreciando asi el momento

en el que entra en resonancia la viga.

De igual manera, se realizé la simulacién para las probetas cortadas (5.1-6.2) en

el equipo MOE Dinamico, para de esta forma hacer una comparacion entre la simulacién

y los datos generados por el equipo y de acuerdo a la Tabla 31, se lograron obtener los

resultados descritos a continuacion.

Tabla 31

Estudio de frecuencias probetas 5.1 a 6.2.

Probeta Lc [mm] f [Hz] (ANSYS) f[Hz] (MOE)
P5.1 200 20.61 7.39
P5.2 220 16.98 6.96
P5.3 220 17.02 6.54
P6.1 250 13.34 6.37
P6.2 250 13.17 5.32
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Como se puede observar en la Figura 94, existe una gran diferencia en cuanto a
los valores obtenidos a partir de la simulacion y los valores obtenidos con el ensayo

generado.

Figura 94

Comparacion entre frecuencias ANSYS y MOE

COMPARACION DE FRECUENCIAS
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en el equipo MOE Dinamico, por lo que no seria valido realizar una comparaciéon para
determinar el error porcentual entre ambos. Esto se debe a la esbeltez de la viga, que
como pudimos observar en el equipo Rigidimetro, las probetas disminuyeron
significativamente su porcentaje en cuanto al error se refiere, por otro lado, para el equipo

MOE Dinamico, no se ha logrado establecer una similitud aceptable.

Comparacion de resultados simulacién y ensayos estéaticos y fatiga
Para los resultados de la simulacién estatica se aplicaron la fuerza en el centro de

la placa de forma distribuida para lograr una aproximacion a los obtenidos en los ensayos
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estéticos, la deformacion conseguida de la simulacion y ensayos estaticos se los puede

observar en la Tabla 32.

Tabla 32

Resultados desplazamiento ensayo y simulacion

Fuerza Fuerza Desplazamiento Desplazamiento
(kgf) (N) ensayo (mm) simulacién (mm)
100 981 1.04 1.25
400 3924 4.15 4.89
567.8 5570.1 5.89 6.94

En la Figura 95, se compara los resultados de la Tabla 31, donde se observa una
tendencia lineal tanto para los ensayos como para la simulacion, se debe tomar en cuenta
gue los resultados de los ensayos estéticos de la curva de la Figura 71, se ajust6 a una
recta como se observa en la Figura 72, para asemejar al comportamiento de un material

fragil.

Figura 95

Gréfica fuerza vs desplazamiento - simulacién y ensayos
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Los resultados de la simulacion a fatiga para tener una mejor aproximacion a los
obtenidos de los ensayos se optaron por aplicar la fuerza en el centro de la placa en un
area circular con didmetro de 18 mm, los resultados de los ensayos y la simulacién a

fatiga se pueden observar en la Tabla 33.

Tabla 33

Resultados fatiga ensayos y simulacion

Fuerza Fuerza Numero de ciclos  Numero de ciclos
(kgf) (N) ensayos simulacion
301.7 2960 9000 10001
218.1 2140 52000 79024
148.1 1452.4 126423 488000

Nota. Numero de ciclos promedio que se obtuvo al realizar el ensayo con fuerzas al 100%,

75% y 50%.

Figura 96

Gréfica fuerza vs numero de ciclos - simulacién y ensayos
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La Figura 96 muestra que tanto la grafica para ensayos como para la simulacién
se asemeja, con la excepcion del ultimo punto del ensayo esto es debido a que al realizar
la prueba con la fuerza al 50% el ensayo tuvo un tiempo prolongado por lo cual se lo
detuvo al momento de ver la primera grieta y no con el criterio de falla completa que se

tomé para las otras probetas.
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Capitulo V
Conclusiones y Recomendaciones

Conclusiones

Al realizar los andlisis en el equipo de MOE Dinamico, se pudo determinar un error
de aproximadamente 82.77% en cuanto al ensayo realizado en flexion y los célculos
estimados por el modelo de Chamis, ademas, al realizar la simulacién con el estudio de
frecuencias en el programa ANSYS, arrojo un error de aproximadamente 80.5%, todo
esto se debe a la insuficiente esbeltez del material compuesto. Debido a que son
necesarias varias capas del mismo, lo cual impide una reduccién en cuanto al espesor de

las probetas que se requieren para dicho ensayo en el equipo descrito anteriormente.

Para el Rigidimetro se obtuvieron resultados satisfactorios, la esbeltez es un
pardmetro que debe ser tomado en cuenta puesto que al momento de aumentar este
valor a través del corte longitudinal de las probetas (5-6), se reduce el error a 1.74%, al
tratarse de materiales compuestos no se puede reducir el espesor debido a la
configuracién laminar de fabricacién lo que no permitié obtener valores mas adecuados

en cuanto a la esbeltez se refiere.

De acuerdo al valor obtenido de un experimento de la NASA, se dispuso de una
carga maxima de 28.58 KPa para ejecutar la simulacion, alcanzado como resultado un
factor de seguridad de 5.6 y una deformacién maxima de 0.43 mm, en la gréfica Presion
vs Tiempo se consiguié apreciar que el parche no estaria sujeto a un esfuerzo alto de

fatiga puesto que el coeficiente de carga es de 0.86.

Segun el ensayo de carga estatica, el material compuesto estudiado soporta una
carga maxima de 567.8 kgf, esto generé deformaciones que no coincidian totalmente con
las obtenidas a través de la simulacion debido a que la curva Fuerza vs Desplazamiento

no muestra un comportamiento lineal hasta alcanzar valores alrededor de los 250 kgf de
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carga, lo que nos llevo a realizar un ajuste en la curva y asi aproximar las deformaciones

gue se generan experimentalmente con las observadas en la simulacion.

Para los ensayos a fatiga en primer lugar se utilizaron los accesorios fabricados
con los cuales no se logré el comportamiento esperado en el material compuesto, por lo
tanto, se decidi6 cambiar de accesorio a uno que reduzca el area de contacto logrando
asi la delaminacién y propagacion de grietas. Se logro aproximar la simulacion aplicando
la fuerza en un area circular de 18 mm de diametro. Para fuerzas altas el nimero de ciclos
se acerca a la simulacion mientras que para fuerzas bajas no se aproxima, esto debido a
gue sus propiedades ortotropicas elasticas y de limite de tension se obtuvieron mediante

bibliografias.

Recomendaciones

Para el uso del equipo MOE Dinamico y Rigidimetro es recomendable que el valor
de la esbeltez de las probetas a utilizar sea para columnas / vigas largas o esbeltas,
teniendo en cuenta principalmente el espesor del material en estudio. De esta forma

podemos asegurar un mejor funcionamiento del acelerémetro.

Se debe realizar una mayor cantidad de estudios en diferentes tipos de materiales
compuestos utilizando el equipo de MOE Dinamico y Rigidimetro ya que las propiedades
mecanicas de los mismos tienen una variacion significante al resto y las pruebas descritas
en este proyecto dan veracidad de la diferenciaciéon entre los resultados obtenidos con

cada ensayo practicado.

Para una mejor caracterizacion a fatiga del material compuesto se recomienda
realizar una mayor cantidad de pruebas con distintas cargas que se encuentren bajo el
valor de la carga méaxima de la resistencia estatica con el fin de obtener la curva esfuerzo

vs ndmero de ciclos.
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Se recomienda realizar temas de titulacion para obtener el modulo de elasticidad
en materiales compuestos con distintas configuraciones laminares, orientacion de las

fibras y reduccion del nUmero de capas.

Se debe tener en cuenta que para realizar la simulacion a fatiga en el software
ANSYS no se puede simular el material compuesto por capas sino como un sélido por lo
gue se recomienda trabajar para este tipo de analisis computacionales con diferentes

materiales que no sean compuestos.

Al momento de construir los accesorios destinados para el ensayo de fatiga se
debe considerar el area de contacto en la que va a actuar con respecto al material en

cuestién y la forma en la que se requiere gue se produzca la falla.
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Anexos

Anexo 1

Orden de ingenieria Nro. FA-BZ-F-EB-2021-004-OlIng

Anexo 2

Orden de ingenieria Nro. FA-BZ-F-E5-2022-L-002-OlIng



