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Nomenclatura

Ancho de la viga

Espesor de nucleo

distancia entre planos medios de los laminados
Resistencia a flexién de la viga
Diametro del identador

Energia de deformacion elastica
Maodulo de Young de nucleo
Médulo de flexion

Mddulo de Young de laminado
Energia de fractura

Modulo cortante del ndcleo
Médulo cortante longitudinal
Maodulo cortante transversal
Coeficiente de flexion
Coeficiente de deflexion cortante
Longitud total de la viga

Carga uniformemente distribuida
Resistencia a cortante de la viga
Espesor de laminado

Velocidad de impacto

Velocidad del sonido del material
Deflexién total de la viga

Maodulo de Poisson

Resistencia a la flexion

Esfuerzo Cortante interlaminar
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Introduccion

Los materiales compuestos son conformados por la combinacion heterogénea de dos o
mas materiales. Estos se componen de una matriz y un refuerzo, la matriz tiene como
funcion de mantener fijo al refuerzo, protegerlo del medio ambiente y transmitir las cargas
hacia el refuerzo, mientras que el refuerzo tiene la funcion de soportar las cargas a las que

es sometido el elemento [1].

Se conocen dos tipos de estructuras principales en las cuales se puede fabricar un material
compuesto: laminado y sandwich. La estructura de tipo laminado se compone por el
apilamiento de distintas capas de refuerzo, pueden estar en la misma direccion, distintas
direcciones o direccién aleatoria, asi como el refuerzo puede ser de fibras continuas o
discontinuas. La estructura de tipo sandwich es conformada por dos laminados separados
por un nucleo, el cual tiene como funcién dar rigidez a la estructura y poder soportar el

esfuerzo cortante que es provocado por las fuerzas que son aplicadas fuera de plano [2].

Algunos elementos de aeronaves comerciales son fabricados con materiales compuestos
de matriz polimérica, como por ejemplo los alerones, estabilizadores horizontales y
verticales, los elementos antes mencionados que son elaborados con materiales
compuestos cuentan con mejores propiedades en su relacion resistencia-peso comparados
con los elaborados de aleaciones de aluminio y otros metales, lo que los convierte a los

materiales compuestos en idéneos para la reduccién de peso en las aeronaves.

Los materiales compuestos son susceptibles a generar dafios considerables en su
estructura cuando son impactados, esto reduce sus propiedades mecanicas. Por lo que se
propone realizar una reparacion estructural con el fin de hacer recobrar sus propiedades. Y
existe el interés de conocer el comportamiento a compresion de la estructura después de

realizar una reparacion con el fin de profundizar en la investigacion en este campo.
El trabajo ha sido elaborado con seis capitulos, los cuales se describen a continuacion:

En el capitulo uno, se muestra una vision general del estado del arte donde se encuentran
estudios que se han realizado en el pasado, en el area de materiales compuestos de
estructura tipo sandwich, estudios anteriores realizados sobre dafio por impacto, pruebas
de inspeccién no destructiva y la prueba de compresién después del impacto o CAl por sus

siglas en ingles.

Xl
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Posteriormente se muestra en el capitulo || de manera general los conceptos de materiales
compuestos, tipos de materiales utilizados en la industria aeroespacial y procesos de

manufactura.

Dada la importancia del tema, en el tercer capitulo se induce el conocimiento necesario
para comprender el fendGmeno de impacto de baja velocidad en materiales compuestos,
equipos utilizados para las pruebas de impacto, pruebas no destructivas para analizar los

dafios y los conceptos de reparacion.

En el capitulo cuatro se desarrolla la experimentacion donde se describen los materiales,
procesos, equipos y procedimientos empleados para la obtencién de los resultados
experimentales, los parametros de las pruebas, forma de medir y analizar las variables de

respuesta.

Una vez realizados los ensayos experimentales en el capitulo cinco, se muestran los
resultados obtenidos los cual nos permite realizar las comparativas pertinentes y analizar

los datos obtenidos.

Finalmente en el capitulo seis se muestran las conclusiones finales que resultaron del

desarrollo de las pruebas experimentales.

Xl
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Justificacion

Debido a la necesidad de reducir el coste de operacién con un menor consumo energético
en aeronaves comerciales, surge el interés en desarrollar composiciones de materiales que
cumplan los requisitos de operacion. Los materiales compuestos cuentan con una buena
relacion de resistencia-peso lo cual los vuelve idoneos para utilizarse en estructuras
mecanicas de aviones comerciales. Actualmente el Boeing 787 y Airbus 350, utilizan

alrededor del 50% en peso de materiales compuestos en su construccion.

Este tipo de materiales cuentan con excelentes propiedades de resistencia-peso como ya
se hizo mencidn, pero su propiedad para disipar la energia al tener contacto debido a un
impacto con un proyectil es limitada, lo cual los vuelve vulnerables a ciertas situaciones que
comprometen sus propiedades mecanicas. Este fendmeno puede ocasionar dafios en las
estructuras elaboradas con material compuesto, los dafios pueden ser visibles 0 no visibles

segun la intensidad del impacto.

Es de suma importancia detectar los dafios a tiempo, de lo contrario la parte puede fallar
subitamente y causar un dafio catastréfico. Una vez detectado el dafio, existen dos formas
para eliminarlo; 1) realizando el cambio completo de la parte y 2) realizando una reparacion
estructural. En la industria de aviacion comercial lo més utilizado para la eliminacién de
dafios es efectuando un cambio completo de la parte, por lo que se sugiere analizar
experimentalmente la posibilidad de recobrar las propiedades mecanicas mediante una

reparacion.

Las estructuras tipo sdndwich actualmente son utilizadas en la elaboracion de estructuras
para el transporte aéreo, debido a su configuracion brindan excelentes propiedades
mecanicas de rigidez, especialmente resistencia a esfuerzos fuera de plano y resistencia al
esfuerzo cortante. Existe el interés de caracterizar el comportamiento y modo de falla de
este tipo de estructura mediante la prueba de compresiéon después del impacto. Es de suma
importancia analizar este fendmeno, al obtener el esfuerzo de compresion y el modo de
falla del material, se puede evaluar la eficiencia de la reparacién empleada y definir los
criterios para realizar reparaciones eficientes en funcioén a las condiciones del elemento

dafado.

Xl
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Objetivo

El objetivo principal de este proyecto de investigacion es determinar el efecto que tiene una
reparacion estructural en la propiedad de compresion en materiales compuestos con
estructura tipo sandwich, que han sido dafiados por un impacto de caida libre y de baja

velocidad.

Hipotesis

Una reparacion estructural eliminara los defectos provocados por un impacto de caida libre
y baja velocidad en materiales compuestos con estructura tipo sandwich y elevara la

propiedad de compresion alargando de esta manera la vida Gtil de material.

Metas

e Disefiar y construir maquina de impacto por gravedad conforme a la norma ASTM
7136.

e Disefar y construir fixture para la prueba de compresiéon después del impacto (CAl)
conforme a la norma ASTM D7137.

o Determinar el &rea de dafio en los especimenes con las pruebas no destructivas de:
inspeccioén visual y ultrasonido C-scan.

e Evaluar comparativamente la propiedad de compresion de los especimenes
dafiados y reparados conforme a la norma ASTM 7137.

e Caracterizar el modo de falla de los especimenes dafiados y reparados.

XV
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Capitulo I. Estado del Arte

1.1 Materiales compuestos con estructura tipo sandwich.

A lo largo de la historia la utilizacion de nuevos materiales ha ido avanzando debido a la
aparicion de nuevas necesidades elementales para hacer la vida mas facil del ser humano.
Es por ello que el hombre ha tenido que hacer mano de materiales naturales y

combinaciones de ellos.

Los primeros materiales compuestos utilizados por el hombre son de origen natural: las
maderas [3]. La madera es un material que se ha utilizado a lo largo de la historia de la
humanidad, la biblia lo hace mencién en la construccién de templos, utensilios de cocina,
embarcaciones. Uno de los ejemplos més significativos de la utilizacion en la antigliedad

de este material compuesto encontrado en la naturaleza es la construccion del arca de Noé

[4].

La combinacion de materiales para formar uno nuevo con mejores propiedades esta bien
documentado. Desde el tiempo de los egipcios e israelitas, se incorporé paja picada en los

blogues de adobe lo cual les proporcionaba nuevas propiedades a sus estructuras [3].

Actualmente esta técnica de construccién ha sido reemplazada por materiales compuestos
de construccién, se utilizan barras de refuerzo de metal en las construcciones de concreto

y de esta manera reforzarlo, asi se obtienen construcciones mas duraderas y resistentes

[5].

Pero sin duda alguna la era moderna de este tipo de materiales comenzé con los materiales
compuestos reforzados con una matriz polimérica en el tiempo de la segunda guerra

mundial [5].

La segunda guerra mundial trajo importantes novedades a nivel tecnolégico y militar, fruto
de las necesidades de un conflicto a esta escala. A nivel aéreo las innovaciones en cazas,

bombarderos y aeronaves de apoyo fueron muy importantes [6].

La utilizacion de materiales compuestos con estructura tipo sandwich nace precisamente

durante el desarrollo de la segunda guerra mundial. Aunque segun Noor, Burton y Bert [7]
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el concepto de material compuesto con estructura tipo sandwich nace mucho antes que fue

utilizado por Fairbairn [8], Inglaterra en 1849.

Este tipo de estructura fue utilizada por primera vez en una aplicacion militar en la
construccion del bombardero “Mosquito” (Fig. 1) utilizado como aviéon de ataque en la
segunda guerra mundial, donde se empleaban estructura tipo sAndwich con recubrimientos

de madera [7].

Fig. 1 Bombardero Mosquito.

Sin embargo, al mismo tiempo y durante la segunda guerra mundial; Feichtinger [7] asegura
que en el continente americano, exactamente en Estados Unidos se desarrollaban

estructuras tipo sandwich con plastico reforzado y nucleos de baja densidad.

En 1943, Wright Paterson Air Force disefo y fabrico el fuselaje del Vultee BT-15 (Fig. 2)
utilizando poliéster y fibra de vidrio reforzada como recubrimiento mientras el nucleo de la

estructura tipo sandwich era tipo honeycomb con laminados de balsa [7].
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Fig. 2 Vultee BT-15.

En los afios 70’s se comenzo a contemplar la idea de utilizar materiales compuestos en la
industria militar para hacer disefios de aeronaves de combate mucho mas ligeras y por ende
mas veloces, un ejemplo claro del comienzo de la implementacion de este tipo de materiales
es la aeronave caza F-14 (Fig. 3), en el cual se comienza la aplicacién de estructuras tipo
sandwich con nudcleo de aluminio tipo honeycomb y recubrimientos laminados de polimero

reforzado con fibra de carbono [8].

Fig. 3 Avidn de combate caza F-14.

A partir de la utilizacion de materiales compuestos tipo sandwich en la industria
aeroespacial, se han realizado avances significativos en campos de la tecnologia de
materiales compuestos. Hoy en dia el uso de este tipo de materiales ha reemplazado a
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componente constituidos por aleaciones de aluminio empezando por las partes no
estructurales y terminando con la aplicacién de estos materiales en la estructura de la

aeronave [9].

La estructura tipo sandwich empezé a tomar relevancia en este tipo de aplicaciones ya que
presenta una éptima combinacién de propiedades, como la alta rigidez y resistencia
manteniendo un peso ligero. La reduccidon de peso no es solo una propiedad deseable, sino
gue actualmente es una necesidad impuesta por las cada vez mas estrictas normativas de

reduccion de impacto ecoldgico y consumo energético [10].

Esto encamino a que las grandes industrias de transporte aéreo comercial incurrieran a la
investigacion y desarrollo de nuevos materiales para cumplir con las normativas de

reduccién de consumo energético.

El avibn comercial El 737-300 de Boeing que fue introducido en 1968, es de los primeros
aviones comerciales en los que se implementaron materiales compuestos, este modelo
consta de 1500 libras en peso de materiales compuestos, aproximadamente el 3% del peso

total de la aeronave [11].

Con el paso del tiempo, la utilizacion de compuestos ha ido creciendo un ejemplo de ello es
la introduccion del avién comercial 767 que entro en servicio en 1982, empleo
aproximadamente 3000 libras de material compuesto para puertas y superficies de control.
Resaltando el timén con 36 pies de largo que por mucho tiempo fue el componente mas

grande en servicio elaborado con este tipo de materiales [11].

El modelo posterior al 767, fue el 777 el cual fue introducido en 1995, esta aeronave
comercial cuenta con un 25% de materiales compuestos en su construccion [8], lo cual para
su época fue un avance significativo en la implementacion de materiales compuestos en

aviones comerciales.

A mediados de los 90’s los materiales compuestos solo se utilizaban en estructuras
secundarias. Sin embargo con el desarrollo de los compuestos hoy en dia se han extendido
a las estructuras primarias de las aeronaves, como lo son las alas y componentes del
fuselaje. El mas claro ejemplo de ello es el reciente modelo de Boeing, el 787 (Fig. 4), el

cual més del 50% de su peso esta constituido por materiales compuestos [12].
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Fig. 4 Boeing 787 (Dreamliner).

1.2 Investigaciones en materiales compuestos con estructura tipo

sandwich.

De la mano de la utilizacibn de materiales compuestos en distintos sectores de la
aeronautica, estuvo la investigacion y desarrollo de este tipo de materiales; en especial el

estudio de la estructura tipo sandwich.

El primer articulo cientifico en que se consideré el estudio de materiales compuestos con
estructuras tipo sandwich fue escrito por Marguerre [13], Alemania 1944, el cual trataba el

estudio de este tipo de estructuras sometidos a cargas de compresion.

Para el entendimiento del comportamiento de este tipo de estructuras, cuatro afios mas
tarde en 1948, Nicholas J. Hoff [14] desarrolla las primeras ecuaciones diferenciales y
determina las condiciones de frontera para el estudio del comportamiento a flexion y
pandeo. El mismo afio, Libone y Batdorf [15] publicaron una pequefia teoria de deflexion en
este tipo de estructuras. Lo antes mencionado refiere a comportamiento isotrépico de los

materiales compuestos.

A finales de 1940, dos veteranos de guerra formaron Hexcel Corporation, que a lo largo de
los afios ha jugado un papel importante en el estudio y desarrollo de estructuras tipo
sandwich [7]. Fue la primera empresa en desarrollar nicleos tipo honeycomb, hoy en dia

fabrican alrededor del 50% de todo el mercado de este tipo de ndcleos.
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Once afios mas tarde, en 1951 Bijlaar [16] estudio la optimizacion de la estructura tipo

sandwich analizando la relacién entre grosor del nucleo y grosor de los laminados.

Al otro lado del mundo, hablamos del continente americano. Las publicaciones sobre
estructuras tipo sdndwich empezaron a surgir principalmente en Estados Unidos. Dentro
del laboratorio de productos forestales (USFPL) adjunto a la Universidad de Wisconsin; se
empez6 a estudiar el analisis del comportamiento ortotropico en estructuras tipo sandwich
de madera, dichos andlisis era aplicados para las mismas estructuras de materiales

compuestos.

Nombres como March, Kuezi y Ericksen [7], resaltaban en las investigaciones, dichas
publicaciones dominaron en el estudio del analisis de estructuras tipo sandwich por mas de
una década. Estas dieron partida al desarrollo del Military Handbook 23, el cual se convirtio
en el documento definitivo hasta hoy en dia para uso en la industria y aplicaciones de dichas
estructuras.

En 1953, Gerard discute la optimizacibn de materiales tipo sandwich de peso ligero
sometidos a compresién. En 1957, Kaechele publicé un informe sobre el un disefio 6ptimo
de materiales tipo sandwich. En 1960, Heath [19] [20] publicé un articulo sobre la correlaciéon

de las teorias existentes de paneles tipo sandwich sometidas a compresion longitudinal.

A mediados de 1960, U.S. Naval Air Engineering Center realizo una investigacion junto con
Dyna/Structures Inc. para desarrollar estructuras tipo sandwich fabricados con fibra de

vidrio [7] para con ello competir con los aviones construidos con aluminio convencional.

En 1966, Plantema [13] publicé el primer libro sobre estructuras tipo sandwich, seguido de
la publicacién de un segundo libro por H.G. Allen [14] en Inglaterra en 1969. Los libros de
estos autores se mantuvieron como la base cientifica de las estructuras tipo sandwich hasta
mediados de 1990.

En los afios 70°s se presentd una tremenda actividad en Suecia en relaciéon con la
construccién de materiales compuestos con estructura tipo sandwich para la construccion
de buques Navales. Esto se debi6 en gran parte a la direccion de Karl-Axel Olsson frente

al Instituto Real de Tecnologia en Estocolmo.

Durante esta época se empez0 a sustituir los cascos de acero de los barcos de la Marina

Real de Suecia por materiales compuestos con estructura tipo sandwich construidos con
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fibras de vidrio. Este esfuerzo envolvié al analisis, optimizacién, pruebas a pequefay escala

real ambas para explosiones submarinas y aéreas.

Fueron capaces de demostrar que un casco de materiales compuestos y estructura tipo
sandwich disefiado adecuadamente podia tener las mismas propiedades estructurales que
un casco de acero. A partir de los afios 80°s todos los cascos de la Marina Real de Suecia

se construyeron con este tipo de materiales.

En 1988, Ha [13] publico una vision general del analisis de elementos finitos en la
construccion de materiales con estructura tipo sandwich. En 1991, Bert [13] proporciona
una revision del analisis de placas tipo sandwich mientras que en 1996, una revision
bibliografica sobre las estructuras tipo sandwich realizada por Noor, Burton y Bert [14]
proporciono mas de 800 referencias, todas discutidas en la revision y otras 559 referencias

como una bibliografia complementaria.

En 1995, Zenkert [16] sigui6 el trabajo realizado en los libros de Plantema y Allen y lo
complemento con la publicacién de un libro. En 1999, fue publicado otro libro sobre

estructuras tipo sandwich por Vinson.

En 1999, la Revista de “Estructuras Sandwich y materiales” fue iniciada y es la Gnica revista
totalmente dedicada a estructuras sandwich. Mas de 180 trabajos de investigacién han sido

publicados en ella con un factor de impacto de 2.933.

Hasta la fecha se han realizado once Conferencias Internacionales Sobre Construcciones
Tipo Sandwich (ICSS): La primera, en Estocolmo, organizado por Karl-Axel Olsson en 1989;
la segunda, en Gainesville, en 1992; el tercero en Southampton, organizada por H.G. Allen
en 1995; el cuarto de nuevo en Estocolmo en 1998 organizado por Olsson; el quinto en
Zurich, organizado por Hans-Reinhard y Meyer-Piening en 2000; el sexto en Ft. Lauderdale,
organizada por Jack R. Vinson en 2003, la séptima conferencia se celebré en Aalborg,
Dinamarca en 2005 organizada por Ole T. Thomsen, la octava se realiz6 en Porto, Portugal
en 2008 organizada por la Facultad de Ingenieria de Porto, la novena se llevé a cabo en
Pasadena California en el 2010,la décima se llevo a cabo en afio 2012 en Nantes, Francia
y por ultimo la onceava en Florida organizada por la Universidad de Florida Atlantis en el
2016.
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1.3 Dafo por impacto

Los materiales compuestos y especificamente la estructura tipo sdndwich son utilizados en
gran medida en la industria aeroespacial debido a sus propiedades de rigidez y resistencia
con bajo peso, a sus propiedades a resistencia a la fatiga y poco deterioro causado por
corrosién. El rendimiento de este tipo de materiales los hacen ideales para el desarrollo de
aplicaciones en aviacion militar. La aplicacion en aeronaves comerciales ha ido avanzando

por la reduccién de peso y por consiguiente el ahorro de combustible [11]

Sin embargo, este tipo de materiales son méas sensibles que otros a sufrir dafios,
principalmente ocasionados por impactos los cuales pueden causar desprendimiento de
material, delaminacién y dafios internos en la estructura, muchas de las veces no
observables a simple vista. Por ello es de suma importancia poner atenciéon en su
mantenimiento y reparacion para mantener el rendimiento de los materiales en la estructura

de las aeronaves[13].

Los dafios por impactos en las diferentes estructuras exteriores de las aeronaves son
principalmente provocadas por: golpes de herramientas, colisiones con los vehiculos de
servicio, granizo y aves [13]. Una inspeccion nos ayuda a establecer la magnitud del dafio
en el componente y nos ayuda a determinar si es adecuado repararlos o bien realizar un
reemplazo. En la mayoria de los casos un reemplazo no es econ6micamente viable, por lo

cual realizar una reparacion es la opcion.

El impacto de granizo en los elementos deja dafios significativos en las estructuras de las
aeronaves asi como la reduccion de sus propiedades mecanicas de los elementos [14]

ocasionando un dafio que se puede extender y provocar una falla repentina.
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Fig. 5 Dafio en alerdn construido con material compuesto tipo sandwich [14].

Los impactos de baja velocidad en estructuras tipo sandwich ha sido estudiado por algunos
autores. Estudios previos se han enfocado en comprender la falla que provoca el impacto
[13-16].

A pesar de que la mayoria de las veces no se detecte un dafio visual después del impacto
en el elemento, los dafios internos en la estructura pueden ser de una magnitud

considerable, lo que provoca una reduccion en sus propiedades mecdnicas. [15]

Las fuerzas a tensién, compresion, cizalla y flexion se muestran reducidas después de
sufrir un impacto de baja velocidad. Quizas las fuerzas de compresion son las mas criticas
y la prueba de compresion después del impacto (CAl) es la prueba méas importante para la

caracterizacion de este proceso [16].

Las propiedades de compresion en los materiales compuestos tipo sandwich son las mas
afectadas debido a la delaminacion que esta presente en los laminados que recubren la
estructura. La delaminacién propicia la falla por compresién mediante micro pandeos y

torceduras en las fibras del compuesto [17].

También cabe recalcar que una identacion permanente en los laminados del compuesto
provoca reducciones en las propiedades de compresion por el resultado de la asimetria
[16].

Si comparamos una estructura tipo sandwich sin dafio con una con dafio por impacto, la
estructura que presenta dafio en forma de delaminaciones en los laminados que recubren
el nacleo, nos muestran que no puede soportar los esfuerzos de compresion. El dafio por

delaminacion reduce aproximadamente la mitad del esfuerzo de compresion comparado
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con el que contaba inicialmente [15], asi como también provoca grietas en la matriz del

laminado [18].

Dentro de los diferentes tipos de nucleos, destacan el nicleo de foam y el honeycomb,
investigaciones previas nos muestran que los nudcleos tipo honeycomb son los que sufren
dafios mas significativos sometidos a impactos de baja velocidad [19]. En la mayoria de los
casos, a energias de impacto bajas los laminados de la estructura tipo sdndwich muestran
dafios menores, sin embargo el nucleo sufre rotura que va del centro del sitio del impacto y

se extiende por la estructura.

Dentro de la clasificacion de los dafios de la estructura se puede notar que estos pueden
ocurrir internamente o externamente. Es por ello que se requiere de una inspeccion rigurosa
para descartar que existan dafios ocultos en la estructura, se hace uso de técnicas de
inspecciones no destructivas (NDI) [20], las cuales son muy comunes en la deteccién de

cualquier dafo interno.

10
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Diversos estudios nos han mostrado las pruebas no destructivas (NDT) mas adecuadas

para las diferentes estructuras [21], como se muestra en la Tabla 1.

Tabla 1 Pruebas no destructivas (NDT) y principales defectos que detectan en las diferentes
estructuras de materiales compuestos [34].

Laminado de Estructura tipo sandwich Estructura tipo
Prueba o . P séndwich con nicleo CMC MMC FML
PMC solido con nucleo honeycomb
de foam
Vibracion Delaminacion Despegaduras entre laminados y nicleo Delaminacion| Delaminacién Delaminacion
Despegaduras
Deteccion de Estado de tension global
tension Agrietamiento fuera del plano
Despegaduras L S
. L ’ . . Delaminacion Delaminacion
Resonancia | Delaminacion Despegaduras entre laminados y nucleo Vacios P B
P Vacios Vacios
Vacios
Delaminacion Despegaduras entre .
P ) . Vacios . . L
. Vacios laminados y nicleo ) Agrietamiento Delaminacion
Ultrasonido . . - Porosidad . - .
Porosidad Aplastamiento del nucleo . . Fibra VvV Agrietamiento
) = Agrietamiento
Fibra V Dafio por calor
AE/Acousto- | Falla de la fibra Falla de nodo Agrietamiento Falla en las fibras
uT Delaminacion 9 Agrietamiento
Humedad Vacios Vacios Vacios
Microondas Vacios Agua Humedad A N/A N/A
. X Inclusiones
Inclusiones Despegaduras Inclusiones
Vacios Vacios Vacios Vacios
Terahertz Humedad Humedad Humedad Humedad N/A N/A
Fibra V Inclusiones Inclusiones Inclusiones
L Despegaduras entre laminados y nicleo
Delaminacion . L
Termografia Vacios Vacios Vacios Delaminacion Agrietamiento
9 Aplastamiento del niicleo Fibra vV
Humedad
Humedad
Despegaduras entre laminados y nucleo
A Despegaduras L s
Optica . Delaminacion N/A Delaminacion
Delaminacion . .
Aplastamiento del ntcleo
. . Vacios
L lastamiento del nicleo . .
Delaminacion Ap Aplastamiento del Vacios
Rayos X . Falla de nodo , . ; N/A
Vacios nucleo Agrietamiento
Agua .
Inclusiones
Hum Hum )
Neutrones u gdad . Agua o nu edad. . Humedad Fibra V Humedad
Inclusiones Lineas de uni6n Lineas de union
o Fibra V . _Flbra_v . .
Eléctrica i Delaminacion N/A Agrietamiento Agrietamiento
Delaminacion L
Delaminacion

El ultrasonido y rayos x son las técnicas mas viables en la inspeccion de dafio en materiales
compuestos con estructura tipo sandwich, las pruebas de ultrasonido han sido las primeras
técnicas de inspeccion utilizadas en la industria aeroespacial [22]. La cercana relacion entre

los parametros de ultrasonido y las propiedades elasticas y mecanicas de los materiales

11
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compuestos hacen a las pruebas de ultrasonido las méas efectivas para identificar los

defectos y dafios en los compuestos.

Para realizar una buena inspeccion y posteriormente una reparacion adecuada existen un
sinfin de consideraciones, como lo son: localizacion de impacto, tamafio del impacto, tipo
de material, orientacién de las fibras, material del nacleo. Por ello existen procedimientos
sobre la reparacion que se encuentra en el Manual de reparacién estructural (SRM) para
aeronaves de gran tamafio y el Manual de Servicio (SM) para aeronaves de tamafo
pequefio [20]. Todos los procedimientos que aparecen en los manuales estan aprobados

para ser usados y llevarlos a la practica.

Al realizar una reparacion de un material compuesto se espera poder llegar a asemejar las
propiedades con las que contaba inicialmente. Para poder recobrar completamente las
propiedades no siempre es posible lograrlo con los mismos materiales [23]. En algunos de
los casos se optan por utilizar materiales de reparacion diferentes a los originales para

asegurar las propiedades mecanicas originales del elemento.

Otro factor importante al realizar la reparacion es la unién adhesiva entre las superficies, se
debe de asegurar que este factor no influya al momento de la reparacién y que nos
provoque fallas en la junta por cuestion de los adherentes [24] la junta siempre debe de
estar disefiada de manera que la fuerza exceda la resistencia de la estructura de la matriz

al menos un 50%. Este es el margen de seguridad para susceptibilidad del dafio adhesivo.

La adhesion de las juntas por unidn suelen ser fuertes en cortante pero débiles a tension.
El disefio de la reparacién debe mantener al adhesivo en estado cortante o compresion

para asi minimizar o inducir tensiones [25].

Los tipos de juntas mas comunmente utilizadas en la industria de aeronaves son las
siguientes: traslape simple, traslape doble, reduccién gradual lisa y escalonada [5]. Las

cuales cuentan con diferentes caracteristicas y capacidades.

Las juntas por reduccion gradual lisa, con practicamente ninguna excentricidad de carga y
minimas tensiones a descarapelarse son las juntas mas eficientes [24] ya que son las mas
eficaces en la restauracion de la fuerza original de la estructura. Sin embargo se requiere

de preparacion y eliminacion de grandes cantidades del elemento dafado.
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1.4 Prueba de compresion después del impacto (CAl)

Durante la década de 1960 y parte de 1970, la industria de los compuestos tuvo gran
relevancia debido a la introduccién de la fibra de carbono a la elaboracién de este tipo de
materiales. Y si bien la introduccion de la fibra de carbono brinda propiedades
excepcionales esta expuesta a defectos de fabricacion o fenémenos externos como lo es
el impacto de herramental lo cual deteriora en gran medida sus propiedades originales. Por
lo que en la década de 1980 surgié un creciente interés por el estudio de los “efectos de los
defectos”, lo cual incluia entre estos defectos los orificios de sujecion y recortes de acceso
en los materiales. Estos defectos controlados crean concentraciones de esfuerzos que
degradan significativamente la resistencia de los materiales, también los defectos no
controlados se estaban convirtiendo en una preocupacién en el disefio de las partes. Los
casos clasicos involucrados el impacto de baja velocidad, tal como el golpe de una llave al
realizar un mantenimiento o el golpear la aeronave con la puerta del hangar al ser

remolcado, asi como también el impacto por granizo.

En afos posteriores se desarrollaron métodos de pruebas de traccion y compresion para
simular los efectos controlados. Los métodos de ensayo también se desarrollaron para
caracterizar el dafo de efectos no controlados, simulando un evento de impacto especifico
seguido de una compresién de carga hasta la fractura del material. Varias organizaciones
definieron multiples métodos de ensayos, pero solo dos métodos fueron los mas
destacados: Centro de investigacion de la NASA en Seattle y posteriormente el método de
Boeing Co.

El método de la NASA [39] usa una muestra de lamina de material compuesto, tipicamente
un laminado cuasi isotrépico de entre 10 pulgadas y 12.5 pulgadas (254 mm y 317.5 mm)
de largo y 7 pulgadas (177.8 mm) de ancho y nominalmente 0.25 pulgadas (6.35 mm) de
espesor. Por lo general, un espécimen de 10 pulgadas de largo se sujeta de un corte en la
placa base de 5 pulgadas por 5 pulgadas (127 mm x 127 mm) y un impacto desde una
altura de caida libre de 2 pies (0.61 m) con una energia suministrada de 20 ft-lb con un
identador de 0.5 pulgadas (12.7 mm) de didmetro con forma semiesférica. Para la muestra
de espesor nominal de 0.25 pulgadas le corresponde a 960 in-Ib por pulgada de espesor

de la muestra para obtener un dafio local. La placa impactada se prepara para la prueba de
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compresion mediante la eliminacion de 1 pulgada (25.4 mm) de material de cada lado y la
reduccion de la anchura a 5 pulgadas. El accesorio de compresion consistia de cuatro
restricciones de borde independientes. Los que se encuentran a los lados de la muestran
eran cuchillas, destinadas a proporcionar restricciones de borde. Los de la parte inferior y
superior eran abrazaderas que ayudaban a sujetar la muestra para que permaneciera en
su lugar. El Unico inconveniente de este tipo de pruebas es que se requeria de bastante
material en las probetas por prueba. En respuesta, Boeing desarrollo nuevos accesorios
que requerian menos material para su prueba de CAI, todavia se encuentran en uso y las

versiones de la NASA estan en el olvido.

El recorte del soporte de la prueba de impacto de Boeing [40] es similar al de la NASA, pero
el corte en la base se reduce a 3 pulgadas por 5 pulgadas (76.2 mm por 127 mm), el
diametro del identador aumenta a 0.625 pulgadas (15.9 mm), y la energia de impacto
entregado se aumenta a 1500 Ib por pulgada de espesor de la muestra. El espécimen de
Boeing es mucho mas pequefio teniendo como dimensiones 6 pulgadas (150 mm) de largo
por 4 pulgadas (100 mm) de ancho y grosor nominal de 0.2 pulgadas (5 mm). Tras el

impacto la misma muestra se utiliza para la prueba de CAl.

La prueba de CAI de Boeing es muy diferente a la version de la NASA. La parte inferior y
ambos lados de la muestra son apoyados por una sola fijacién, aunque las partes estan
siendo simplemente apoyadas y la parte inferior se sujeta. La parte superior esté fijada con

una abrazadera separada.

En 2005, se adopt6 la prueba de CAIl de Boeing después del ensayo de impacto con el
tamafio original en la muestra, sin realizarle ningin cambio ya que se ajusta a las normas
ASTM D7136 [41]y ASTM D7137 [42], la primera para realizar el impacto y la segunda para
la prueba de CAIl. Por lo que el dispositivo de Boeing para la prueba de CAI se utiliza

actualmente.
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Capitulo Il. Materiales compuestos

Un material compuesto puede definirse como la combinacién de dos o mas materiales que
da como resultado mejores propiedades que las de los componentes por separado. En
contraste con las aleaciones metdlicas, en los materiales compuestos cada material
mantiene sus propiedades quimicas, fisicas y mecanicas. Los dos constituyentes de los
materiales compuestos son un refuerzo y una matriz. Las principales ventajas de los
materiales compuestos son su alta resistencia y rigidez, combinadas con una baja

densidad, lo que permite una reduccion de peso en una pieza final.

2.1 Refuerzo

La fase de refuerzo proporciona la resistencia y rigidez, en todos los casos el refuerzo tiene
mejores propiedades mecénicas que la matriz. El refuerzo suele ser una fibra o un material
particulado. Los materiales compuestos de particulas tienen dimensiones
aproximadamente iguales en todas las direcciones. Las particulas pueden ser en forma de
esferas, placas o cualquier otra geometria regular o irregular. Los materiales compuestos
con refuerzos en forma de particulas tienden ser mucho mas débiles y menos rigidos que
los compuestos de fibra continua, pero por lo general son mucho menos costosos. Suele
tener menos refuerzo entre un 40% y 50% en volumen debido a las dificultades de

procesamiento. Una fibra es aquella que tiene una longitud mucho mayor que su diametro.

La relacién longitud-diametro (I/d) se conoce como relacion de aspecto y puede variar. Las
fibras continuas tienen relaciones de aspecto mayores que las fibras discontinuas. Los
compuestos con refuerzos en forma de fibras continuas mantienen su orientacion, mientras
que las fibras discontinuas suelen tener una orientacién aleatoria. Algunos ejemplos de
refuerzos continuos incluyen las fibras unidireccionales, tejidos y enrollado helicoidal (Fig.
6a), mientras que los refuerzos descontinuos son en forma de fibras cortadas y fibras

aleatorias (Fig. 6b).
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Fig. 6 Tipos de refuerzos a) fibras continuas, b) fibras discontinuas. [1]

2.1.1 Tejidos

Tejidos entrelazados. Los estilos de tejidos enlazados mas comunes se muestran en la

Fig. 7. La cantidad de fibra en diferentes direcciones es controlada por el patron de tejido.

Por ejemplo, en tejidos unidireccionales, las fibras se tejen de tal manera que las fibras en

0° son hasta 95% del peso total del tejido. En un patron de tejido plain, las fibras en

direcciones de 0 ° y 90 ° estan distribuidas equitativamente. Tejidos hibridos con varias

combinaciones, como vidrio-carbono y aramida-carbono, también son utilizados. Existen

tejidos entrelazados con configuraciones para disipar la energia eléctrica que provoca el

impacto de un rayo, donde se colocan fibras conductoras que disipan la energia y de esta

manera minimizan el dafio en la estructura.
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Fig. 7 Tipo de configuraciones de tejidos entrelazados. [11]

Tejidos no entrelazados. En los tejidos no entrelazados, los hilos se colocan paralelos
entre si como se muestra en la Fig. 8 y luego se cosen juntos usando hilo de poliéster. La
tela unidireccional se usa cuando se necesitan fibras en una sola direccioén, por ejemplo, en
aplicaciones criticas de rigidez, para mejorar la resistencia a la flexion. En los tejidos
unidireccionales, los refuerzos se colocan a 0° solamente. El tejido triaxial (0 °, + 45 °) se
utiliza para aumentar la rigidez longitudinal y la rigidez torsional, mientras que el tejido
triaxial (90 °, + 45 °) se usa para aumentar la rigidez transversal y la rigidez torsional. Los
tejidos cuadriaxiales son casi isotropicos, proporcionando resistencia en las cuatro

direcciones axiales de la fibra.

Los tejidos no entrelazados ofrecen una mayor flexibilidad en comparacién con tejidos
entrelazados. Por ejemplo, las fibras se pueden colocar en casi cualquier angulo de 0° a
90°, incluyendo 45°, 90°, 30° 60° y 22° y luego se cosen para hacer capas plisadas
multiaxiales, mientras que las telas tejidas se hacen en los ejes 0 ° y 90 °. Las telas no
entrelazadas ofrecen una mayor resistencia porque las fibras permanecen rectas, mientras

gue en las telas tejidas, las fibras se doblan unas sobre otras. Las telas no entrelazadas
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estan disponibles en una capa gruesa y, por lo tanto, se puede conseguir un laminado
entero en una tela de una sola capa. Esto es util para fabricar laminados més gruesos y

reduce el numero de etapas de fabricacion.

Fig. 8 Esquema de tejido no entrelazado. [11]

2.1.2 Materiales de refuerzo

Fibras de metal fibras de 100 ym de diametro pueden ser fabricadas con Ti, W, Ta, Mo o
acero convencional mediante el proceso de trefilado. Fibras de 10 um de diametro o menos
pueden ser fabricadas por el proceso de Taylor. El médulo de elasticidad, resistencia y
punto de fusién de fibras metalicas son consideraciones importantes que se tienen que
tener en cuenta al utilizarlas como refuerzos. Metales como el Be, acero, Mo y W muestran
una buena combinacion entre médulo de elasticidad y resistencia. Ademas, los valores son

mejores en comparacion a la de los materiales ceramicos.

Sin embargo, las fibras metélicas tienen alta densidad, siendo la excepcion el Be, que tiene
un modulo alto (300 Gpa) y baja densidad (1.8 g/cc). Sin embargo, es caro y también
peligroso debido a la toxicidad. Ademas su resistencia es baja (1330 Mpa). Las fibras de W
se caracterizan por un alto modulo (360 Gpa) y una densidad muy alta (11,3 g/cc). También

son propensos a la oxidacion. Los alambres de acero de alto carbono (0,9% C) de diametro
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muy fino (0,1 mm) muestran una alta resistencia de 5 Gpa. Generalmente, procesar metales

en fibras es muy costoso.

Fibras Poliméricas las fibras aramidas y de polietileno son las fibras mas comunes usadas

dentro de las fibras poliméricas.

Aramidas. Tienen la estructura de nylon con anillos de benceno extra en la columna de la
estructura molecular, que aumentan su rigidez. EI nombre comercial de la aramida es
Kevlar. Para la fabricacion de fibras, la aramida es expuesta a una solucion de acido
sulfarico y se mantiene a baja temperatura. Después del bafio de coagulacion se extruye la
fibra de manera que se elimina el disolvente. Las fibras asi obtenidas tienen una baja
resistencia de 850 Mpa y un médulo de Young de 5 Gpa. La densidad seria de alrededor
de 1,45 g/cc. Las fibras se enfrian y se alinean a la estructura, lo que aumenta la fuerza
sobre los 2750 Mpa y el médulo a 75 Gpa. Después de esto, las fibras pueden usarse hasta
la temperatura de 300°C. La temperatura de transicion vitrea Tg es 360°C. La carbonizacion
se produce a 425°C. El coeficiente de expansion térmica asi como las conductividades

eléctricas y térmicas son bajas mientras que la capacidad térmica es alta.

Polietileno. Tiene la densidad mas baja entre todas las fibras, tiene un moédulo elastico de
175 Gpa, un punto de fusién bajo de 135 ° C y sélo se puede utilizar hasta 100 ° C

Fibras Ceramicas

Vidrio. Fibras de varias variedades de vidrio, como vidrio E-glass (eléctrico), S-glas (que
tiene alta rigidez), C-glass (que es resistente a los productos quimicos), vidrio E-CR-glass
(que es eléctrico y resistente a la corrosion) Y AR-glass (que es resistente a los alcalis) son

populares.

Para la fabricacion de fibra de vidrio, las materias primas se funden en una tolva y el vidrio
fundido se extrae por gravedad a través de un casquillo Pt-Rh que contiene un gran nimero
de agujeros. El diametro final de la fibra de vidrio depende del didmetro del orificio del
casquillo, de la viscosidad del vidrio mojado y del nivel de la cabeza del vidrio en la tolva.

Las fibras de diametro de 10 um se pueden producir facilmente mediante la técnica anterior.
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Carbon. Las fibras de carbono se pueden producir ya sea a partir de poliacrilonitrilo (PAN).
Aunque el PAN es comparativamente caro, es mas utilizado debido al alto rendimiento que
ofrece. Los pasos involucrados en la produccion son (1) fibrilacién (2) estabilizacion (3)
carbonizacion y (4) grafitizacion. Las fibras de carbono reciben un recubrimiento para
facilitar su facil manejo y para mejorar su adhesion con el material de la matriz. Si no se
recubre, los fragmentos minusculos de la fibra de C podrian ser llevados por el aire y

provocar cortos circuitos.

Alumina. La fibra de alimina puede ser producida por la técnica de procesamiento sol -
gel. En primer lugar, el concentrado de Sol se prepara en forma de un gel viscoso. El gel se
centrifuga para obtener la fibra precursora y finalmente se calcina para obtener la fibra de
oxido. El siguiente proceso esta estandarizado por: (1) El proceso de 3M de Minnesota
Mining & Manufacturing Company, (2) El proceso de Sumitomo de la compafiia quimica de
Sumitomo, (3) proceso de la compaiiia de ICI y (4) el proceso de Almax de la compairiia
minera de Mitsui. Algunos de los otros métodos disponibles son el método de crecimiento
alimentado por pelicula definida por los bordes, el método de zona flotante por
calentamiento por laser y la técnica de fusion por inviscid. El diametro de la fibra esta
generalmente entre 10-12 uym, la densidad de la fibra es 3.6 g/cc y el médulo elastico es
200-300 Gpa.

Silicon. La fibra puede obtenerse por pirolisis controlada de un precursor polimérico. Esta
sera muy delgada en comparacién con lo que se obtiene mediante deposicion quimica en
fase vapor (CVD) sobre el sustrato W. La fibra asi formada tiene buenas propiedades
mecanicas, alta estabilidad térmica y resistencia a la oxidacion. Esto se polimeriza en una
autoclave a 450-500°C, para obtener policarbosilano, que se funde a 350 ° C en atmésfera
de nitrégeno para obtener fibra de policarbosilano. Este se endurece a 200°C en aire 0 a
temperatura ambiente en ozono. Luego mediante pirolisis a 1300°C a vacio y se enfria para

obtener una fibra de carburo de silicio.
Fibras de Compuesto

Boro. Las fibras de boro compuestas se producen por deposicidon quimica de vapor de boro
sobre un alambre fino de tungsteno o carbon calentado (diametro 12 ym) mediante la

reduccion del haluro de boro con hidrégeno gaseoso en una camara sellada.

2BCl3+ 3H2= 2B + 6HCI
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El cloruro de boro es muy costoso y s6lo aproximadamente el 10% de éste se convierte en
boro en la reaccion anterior. Por lo tanto, la recuperacion eficiente del haluro no utilizado es
un requisito indispensable para que el proceso sea econdmico. Una cierta cantidad de boro
se difunde en el sustrato a partir de boruros. La fibra es estrictamente un compuesto de
boro y el material de sustrato (W o C). El boro tiene una densidad de 2,34 g / cc mientras
que las fibras de boro con un nucleo de tungsteno procesan una densidad de 2,6 g / cc para

un diametro de 100 pm.

Con la deposicion de vapor quimico asistida por laser, pueden obtenerse fibras de didmetro

inferior a 25 pm.

2.2 Matriz

La matriz es la fase continua del material compuesto, la cual contiene en su interior al
refuerzo. Las funciones de la matriz; incluyen mantener a los esfuerzos fijos, proteger al
refuerzo de reacciones debido al medio ambiente, transmitir los efectos de las cargas de
fibra en fibra o de particula en particula, y proteger el esfuerzo del fenébmeno conocido como
abrasion mecanica. Las propiedades de la matriz dependen en gran medida del tipo de la

misma.

2.2.1 Matriz polimérica

Los materiales compuestos de matriz polimérica pueden ser clasificados en dos tipos de
matriz polimérica termoestable o termoplastica. Los compuestos de matriz polimérica
termoestable son tradicionalmente mas utilizados, aunque los compuestos de matriz

termoplastica actualmente estan en constante desarrollo.

Los compuestos de matriz polimérica son mucho mas sencillos de fabricar que los de matriz
metalica y matriz ceramica, esto es porque se requiere relativamente de baja temperatura
en el proceso para fabricarlos. Para los termoestables, como lo son los epéxicos, fenélicos

la temperatura de curado abunda cerca de los 200 grados centigrados; para los
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termoplasticos, como la poliamida (Pl), polietersufona (PES), polieteracetona (PEEK),
polieterimida (PEI) y polifenilsulfido (PPS), la temperatura para procesarlo ronda entre los
300 y 400 grados centigrados.

Los termoestables, especialmente los epoxicos, han tenido bastante uso como matrices
para las fibras de carbono. Durante el proceso de curado, usualmente toman forma con la
presencia del calor y la presion, la resina termoestable se endurece gradualmente debido

al proceso de polimerizacion por la unién de las moléculas del polimero.

2.2.1.1 Resinas Termoestables

Los materiales termoestables una vez curados no pueden ser refundidos o reformados.
Durante el curado, forman cadenas moleculares tridimensionales, llamadas reticulacion.
Debido a estas reticulaciones, las moléculas no son flexibles y no pueden ser refundidas y
remodeladas. Cuanto mayor sea el nimero de reticulaciones, mas rigido y térmicamente
estable sera el material. En cauchos y otros elastomeros, las densidades de enlaces
cruzados son muchos menores y por lo tanto son flexibles. Los termoestables pueden
suavizarse en cierta medida a temperaturas elevadas. Esta caracteristica se utiliza a veces
para crear una curva o curva en estructuras tubulares, tales como tubos enrollados por
filamentos. Los termoestables son fragiles en la naturaleza y generalmente se usan con
alguna forma de relleno y refuerzo. Las resinas termoestables proporcionan una facil
procesabilidad y una mejor impregnacién de las fibras debido a que la resina liquida se
utiliza a temperatura ambiente para diversos procesos, tales como bobinado de filamentos,
pultrusién y RTM. Los termoestables ofrecen una mayor estabilidad térmica y dimensional,
una mejor rigidez y una mayor resistencia eléctrica, quimica y de disolventes. Los materiales
de resina mas comunes utilizados en los compuestos de termoplastico son epoxi, poliéster,
viniléster, fenodlicos, ésteres de cianato, bismaleimidas y poliamidas. Algunas de las

propiedades de las resinas termoestables seleccionadas se muestran en la Tabla 2.
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Tabla 2 Propiedades tipicas de resinas termoestables.

Resina Densidad Modulo de tension  Esfuerzo a tension
(g/cm3) Gpa (Mpsi) Mpa (Kpsi)
Epodxica 1.2-1.4 2.5-5.0 (0.36-0.72) 50-110 7.2-16)
Fendlica 1.2-1.4 2.7-4.1 (0.4-0.6) 35-60 (5-9)
Poliéster 1.1-1.4 1.6-4.1 (0.23-0.6) 35-95 (5.0-13.8)

Epéxico. Los epdxicos es un tipo de resina muy versatil que permite una amplia gama de
propiedades y capacidades de procesamiento. Presenta baja contraccion asi como
excelente adhesion a una variedad de materiales de sustrato. Los epoéxicos son los
materiales de resina mas utilizados y se utilizan en muchas aplicaciones, desde el
aeroespacial hasta los articulos deportivos. Existen diferentes grados de epoxi con
diferentes niveles de rendimiento para satisfacer diferentes necesidades de aplicacion.
Pueden formularse con otros materiales 0 pueden mezclarse con otros epéxicos para
satisfacer una necesidad de rendimiento especifica. Al cambiar la formulacién, las
propiedades de los epdxicos se pueden cambiar; la velocidad de curado, la temperatura de
proceso, el tiempo de ciclo. En un grupo epéxico, hay un anillo de tres miembros de dos
atomos de carbono y un atomo de oxigeno. Ademas de este material de partida, se mezclan
otros liquidos tales como diluyentes para reducir su viscosidad y flexibilizadores para
aumentar la tenacidad. La reaccién de curado (reticulacion) tiene lugar afiadiendo un
endurecedor o agente de curado. Durante el curado, las moléculas forman enlaces
cruzados entre si. Estos enlaces cruzados crecen en una red tridimensional y finalmente
forman una resina epoxica solida. Las velocidades de curado pueden controlarse mediante
la seleccion adecuada de endurecedores y catalizadores. Cada endurecedor proporciona
diferentes caracteristicas de curado y diferentes propiedades al producto final. Cuanto
mayor es la tasa de curacién, menor es el tiempo del ciclo del proceso y, por lo tanto,

mayores tasas de volumen de produccion.

Los compuestos con base de epoOxica proporcionan un buen rendimiento a temperatura
ambiente y elevada. Los epoxicos pueden funcionar bien hasta temperaturas de 200 a
250°F, y hay epdxicos que pueden funcionar bien hasta 400 ° F. Para los epéxicos de alta
temperatura y alto rendimiento, el costo aumenta, pero ofrecen buena resistencia quimica

y de corrosion.
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Fendlicos. Los fendlicos cumplen con los requisitos de la FAA y JAR para el bajo nivel de
humo y toxicidad. Se utilizan para los interiores de los aviones, los stowbins, y las paredes
de la galera, asi como otros mercados comerciales que requieren productos de bajo costo,
ignifugo, y humo bajo. Los fendlicos se forman mediante la reaccion de fenol (&cido
carbdlico) y formaldehido, y se catalizan con un &cido o una base. Se puede usar urea,
resorcinol o melamina en lugar de fenol para obtener diferentes propiedades. Sus
caracteristicas de curado son diferentes de otras resinas termoestables tales como
epoxicos, debido al hecho de que se genera agua durante la reaccién de curado. El agua
se elimina durante el procesamiento. Las resinas fendlicas son generalmente de color
oscuro y por lo tanto, se utiliza para aplicaciones en las que el color no importa. Los
productos fendlicos suelen ser de color rojo, azul, marrén o negro. Para obtener productos
de color claro, se usan urea formaldehido y melamina formaldehido. Aparte de las piezas
resistentes a la llama, los productos fendlicos han demostrado sus capacidades en otras

aplicaciones donde:
* Se requiere resistencia a altas temperaturas.
* Se necesitan propiedades eléctricas.
* La resistencia al desgaste es importante.
» Buena resistencia quimica y estabilidad dimensional son esenciales.

Los fendlicos proporcionan procesabilidad facil, tolerancias estrechas, mecanizado
reducido y alta resistencia. Debido a su alta resistencia a la temperatura, los compuestos
fendlicos se utilizan en componentes de escape, partes de misiles, espaciadores de

colector, conmutadores y frenos de disco.

Poliéster. Los poliésteres son sistemas de resina de bajo costo y ofrecen una excelente
resistencia a la corrosion. Las temperaturas de servicio operativo de los poliésteres son
mas bajas que las de los epodxicos. Los poliésteres se usan ampliamente para las
operaciones de pultrusion, bobinado de filamentos, SMC y RTM. Los poliésteres pueden
ser una resina termoestable o una resina termoplastica. Los poliésteres insaturados se
obtienen mediante la reaccién de acidos organicos disfuncionales insaturados con un
alcohol disfuncional. Los &cidos utilizados incluyen maleico, fumarico y tereftalico. Los

alcoholes incluyen etilenglicol, propilenglicol y glicol halogenado. Para el proceso de curado
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o reticulacion, se aflade un monodmero reactivo tal como estireno en el intervalo del 30 al
50% en peso. Los enlaces dobles carbono-carbono en moléculas de poliéster insaturado y

moléculas de estireno funcionan como el sitio de reticulacion.

Debido a los crecientes problemas de salud con respecto a las emisiones de estireno, se
esta reduciendo el uso de estireno para las producciones compuestas a base de poliéster.
En los métodos recientes, se utilizan catalizadores para curar poliésteres con estireno

reducido.

2.2.1.2 Resinas Termoplasticas

Los materiales termoplasticos son, en general, mas ductiles y resistentes que los materiales
termoestables y se utilizan para una amplia variedad de aplicaciones no estructurales sin
rellenos ni refuerzos. Los termoplasticos se pueden fundir calentando y solidificando por
enfriamiento, lo que los hace capaces de reformar y reformar repetidamente. Las moléculas
termoplasticas no se reticulan y por lo tanto son flexibles y reformables. Los termoplasticos
pueden ser amorfos o semicristalinos. En los termoplasticos amorfos, las moléculas se
disponen aleatoriamente; mientras que en la region cristalina de los plasticos
semicristalinos, las moléculas estan dispuestas de manera ordenada. No es posible tener
una cristalinidad del 100% en plasticos debido a la naturaleza compleja de las moléculas.
Algunas de las propiedades de los materiales termoplasticos se dan en la Tabla 3. Su menor
rigidez y valores de resistencia requieren el uso de rellenos y refuerzos para aplicaciones
estructurales. Los termoplasticos generalmente presentan una pobre resistencia a la
fluencia, especialmente a temperaturas elevadas, en comparacion con los termoestables.
Son mas susceptibles a los disolventes que los termoestables. Las resinas termoplasticas
pueden ser soldadas juntas, haciendo que la reparacion y unidn de piezas sean mas
simples que para termoestables. La reparacion de compuestos termoestables es un
proceso complicado, que requiere adhesivos y una cuidadosa preparacion de la superficie.
Las composiciones termoplasticas requieren tipicamente temperaturas y presiones de
conformado mas altas que los termoestables. Los compuestos termoplasticos no gozan de
un nivel de integracion tan alto como el que se obtiene actualmente con sistemas

termoestables. La mayor viscosidad de las resinas termoplasticas hace mas dificiles
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algunos procesos de fabricacion, tales como la colocacion manual y operaciones de
bobinado de cinta. Como consecuencia de esto, la fabricacién de piezas termoplasticas
compuestas ha atraido mucha atencion de los investigadores para superar estos

problemas.
Tabla 3 Propiedades de las resinas termoplasticas.
Resina Densidad Modulo de tension  Esfuerzo a tension
(g/cm3) Gpa (Mpsi) Mpa (Kpsi)
Nylon 1.1 1.3-3.5(0.2-0.5) 55-90 (8-13)
PEEK 1.3-1.35 3.5-4.4 (0.5-0.6) 100 (14.5)
PPS 1.3-1.4 3.4 (0.49) 80 (11.6)
Poliéster 1.3-1.4 2.1-2.8 (0.3-0.4) 55-60 (8-8.7)
Policarbonato 1.2 2.1-3.5(0.3-0.5) 55-70 (8-10)
Acetil 1.4 3.5(0.5) 70 (10)
Polietileno 0.9-1.0 0.7-1.4 (0.1-1.2) 20-35 (2.9-5)
Teflon 2.1-2.3 - 10-35 (1.5-5)

Nylon. El nylon se utiliza para fabricar colectores de admision, carcasas, engranajes,
cojinetes, bujes, pifiones. El Nylon es utilizado para propositos de moldeo por inyeccion,
pero también estan disponibles como pre-impregnados con varios refuerzos. El Nylon
también se le llama como poliamida. Hay varios tipos de nylon, incluyendo nylon 6, nylon
66, nylon 11, que ofrecen una variedad de propiedades mecanicas y fisicas. El Nylon
proporciona un buen aspecto superficial. La consideracion mas importante del disefio con
el nylon es que absorbe la humedad, lo cual afecta las caracteristicas y la estabilidad
dimensional de la pieza. El refuerzo de vidrio minimiza este problema y produce un material
fuerte y resistente al impacto. La resistencia al impacto del nylon largo relleno de vidrio es

mas alta que los materiales de ingenieria convencionales como el aluminio y el magnesio.

Polipropileno (PP). El polipropileno (PP) es un plastico versétil de baja densidad y bajo
costo, y esta disponible en muchos grados y como copolimero (etileno / propileno). Tiene
la menor densidad (0,9 g/cm?®) de todos los termoplasticos y ofrece buena resistencia,

rigidez, resistencia quimica y resistencia a la fatiga.

Polieteracetona (PEEK). El PEEK es un termoplastico de nueva generaciéon que ofrece la
posibilidad de uso a altas temperaturas de servicio. Los compuestos de PEEK reforzados

con carbono (APC-2) ya han demostrado su utilidad en fuselaje, partes de satélite y otras
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estructuras aeroespaciales. Pueden utilizarse continuamente a 250°C. La temperatura de
transicion vitrea (Tg) de PEEK es 143 ° C y la temperatura de fusion cristalina es ~ 336 °
C. Los compuestos termoplasticos PEEK / carbono (APC-2, compuestos poliméricos
aromaticos) han generado un interés significativo entre los investigadores y en la industria
aeronautica debido a su mayor tolerancia al dafio, mejor resistencia a disolventes y uso a
altas temperaturas. Ademas, PEEK tiene la ventaja de casi 10 veces menor absorcion de
agua que los epoxicos. La absorcion de agua de PEEK es 0,5% a temperatura ambiente,
mientras que los epoxicos de grado aeroespacial tienen una absorcién de agua del 4 al 5%.
El inconveniente de los compuestos basados en PEEK es que el costo de los materiales es
muy alto, mas de $ 50.00 / Ib.

PEEK / carbono se procesa en el rango de 380 a 400 ° C para procesos de autoclave,
prensa en caliente y moldeo de diafragma, mientras que para operaciones de bobinado de
cinta se sugiere una mayor consolidacion intermedia de mas de 500°C. Es un material
semicristalino con una cristalinidad méaxima del 48%. En general, la cristalinidad de PEEK
es del 30 al 35%. La dureza ofrecida por PEEK es de 50 a 100 veces mayor que la de los

epoxicos.

Polifenilsulfido (PPS). PPS es un termoplastico de ingenieria con una cristalinidad maxima
del 65%. Proporciona altas temperaturas de funcionamiento y puede utilizarse
continuamente a 225°C. La Tg de PPS es 85°C y la temperatura de fusion cristalina es de
285°C. Se procesa en el rango de temperatura de 300 a 345°C. Los materiales compuestos
basados en PPS se utilizan para aplicaciones en las que se requiere una gran resistencia

y resistencia quimica a temperatura elevada.

2.2.1.3 Procesos de produccion

Wet lay up. Al comienzo del desarrollo de los materiales compuestos, el proceso de wet
lay up era el método de fabricacion dominante para la fabricacion de piezas de material
compuesto. Todavia es ampliamente utilizado en la industria marina asi como para hacer
las piezas del prototipo. Este proceso es laborioso y tiene preocupaciones por la emision

de estireno debido a su naturaleza de molde abierto. En este proceso, la resina liquida se
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aplica al molde y luego el refuerzo se coloca en la parte superior. Se utiliza un rodillo para
impregnar la fibra con la resina. Se aplica otra capa de resina y refuerzo hasta que se
acumula un espesor adecuado. Es un proceso muy flexible que permite al usuario optimizar
la pieza colocando diferentes tipos de materiales de tela y alfombra. Debido a que el
refuerzo se coloca manualmente, también se denomina el proceso de colocacion manual.

Este proceso requiere poca inversion de capital y experiencia y por lo tanto es facil de usar.

Resina

Rodillo

-

Molde

Fig. 9 Esquema del proceso de wet lay up. [11]

Lay up con fibras pre-impregnadas. Este proceso de preparacion de pre-impregnados,
que es muy comun en la industria aeroespacial. También se denomina proceso de
autoclave o proceso con bolsa de vacio. Con este procedimiento se pueden fabricar formas
complicadas con fracciones de volumen de fibra muy altas. Es un proceso de moldeo abierto
con capacidad de bajo volumen. En este proceso, los pre-impregnados se cortan, se
depositan en la orientacion de fibra deseada sobre una herramienta, y después se someten
al vacio. Después del vacio, el material compuesto con el molde se coloca dentro de un

horno o autoclave para después aplicar calor y presion para curar y consolidar la pieza.

El proceso de pre-impregnacién o autoclave requiere mucha mano de obra. Los costos de
mano de obra son 50 a 100 veces mayores que el enrollamiento de filamentos, pultrusion y
otros procesos de alto volumen. Sin embargo, para la construccion de prototipos de piezas
y carreras de pequefia cantidad, el proceso de pre-impregnado proporciona ventajas sobre

otros procesos.
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Fig. 10 Esquema del proceso de Lay up con fibras pre-impregnadas. [11]
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Spray up. El proceso de spray up es similar al proceso wet lay up, siendo la diferencia el
método de aplicacion de materiales de fibra y resina sobre el molde. El proceso de wet lay
up es laborioso, ya que los refuerzos y los materiales de resina se aplican manualmente.
En el proceso de spray up, se utiliza una pistola pulverizadora para aplicar resinay refuerzos
con una capacidad de 1000 a 1800 libras de material entregado por hora. En este proceso
se utiliza una pistola pulverizadora para depositar vidrio de fibra cortada y resina /
catalizador sobre el molde. La pistola corta simultAineamente mechas de fibras continuas
en una longitud predeterminada (10 a 40 mm) y la impulsa a través de una pulverizacién de
resina / catalizador sobre el molde. El proceso de spray up es mucho mas rapido que el
proceso de preparacion en humedo y es una opcidn menos costosa porque utiliza mechas,

que es una forma barata de fibra de vidrio.
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Fig. 11 Esquema de proceso de spray up. [11]

Pultrisién. El proceso de pultrusién es un proceso de fabricacion de bajo costo y alto
volumen en el que las fibras impregnadas de resina son arrastradas a través de una matriz
para fabricar la pieza. El proceso es similar al proceso de extrusion de metal, con la
diferencia de que en lugar de que el material sea empujado a través de la matriz en el
proceso de extrusion, se tira a través de la matriz en un proceso de pultrusion. La pultrusion
crea partes de seccion transversal constante y longitud continua. La pultrusion es un

proceso simple, de bajo costo, continuo y automatico.

La Fig. 12 ilustra un proceso tipico de pultrusion en el que los hilos impregnados con resina
son arrastrados a través de una matriz calentada a velocidad constante. A medida que el
material pasa a través de la matriz calentada, se vuelve parcialmente o completamente
curado. La pultrusion produce piezas acabadas lisas que normalmente no requieren post-

procesamiento.
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Fig. 12 Esquema del proceso de pultrisién. [11]

Moldeo por transferencia de resina. El proceso de moldeo por transferencia de resina
(RTM) también se conoce como proceso de moldeo por transferencia de liquido. Aunque
los procesos de moldeo por inyeccion y moldeo por compresion han ganado popularidad
como métodos de produccion de alto volumen, su uso se limita principalmente a
aplicaciones no estructurales debido al uso de compuestos de moldeo (compuestos de fibra
corta). En contraste con estos procesos de moldeo, el proceso RTM ofrece la produccion
de piezas estructurales rentables en cantidades de volumen medio utilizando herramientas
de bajo coste. RTM ofrece la fabricaciéon de piezas complejas con direcciones de fibra
controladas. Las fibras continuas se usan generalmente en el proceso RTM. En el
procedimiento RTM, se coloca una preforma en la cavidad del molde. Una mitad de molde
correspondiente esta acoplada a la primera mitad y las dos estan sujetas juntas. A
continuacién, utilizando un equipo dispensador, una mezcla presurizada de resina
termoestable, un catalizador, color, carga, se bombea al molde usando puertos Unicos o
multiples en el molde. Después de curar durante 6 a 30 min, dependiendo de la cinética de
curado de la mezcla, la parte se retira entonces del molde. Por lo tanto, RTM resulta en la
produccion de piezas estructurales con buen acabado superficial en ambos lados de la
pieza. Los principales problemas en el proceso RTM son el flujo de resina, el curado y la
transferencia de calor en medios porosos. El proceso implica inyectar una resina
termoestable pre-catalizada a presion en una cavidad de molde calentada que contiene una
preforma de fibra porosa. Durante el llenado del molde, la resina fluye en el molde y
experimenta reacciones exotérmicas de curado, haciendo que su viscosidad aumente con
el tiempo y finalmente solidificacion. Después de que la preforma de fibra esti
completamente saturada con resina, las reacciones de curado continian mas alla del punto

de gelacion para formar un polimero reticulado. El procedimiento de RTM es una operacion
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de molde cerrado en la que una preforma de fibra seca se coloca dentro de un molde y
luego la resina termoestable se inyecta a través de un orificio de entrada hasta que el molde

se llena con resina. La resina se cura después y la parte se retira del molde.
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Nucleo de foam

Fig. 13 Esquema del proceso de moldeo por inyeccién de resina. [11]

Moldeo por compresion. EI moldeo por compresion es muy popular en la industria
automotriz debido a sus altas capacidades de volumen. Este proceso se utiliza para el
moldeo de grandes paneles automaticos. Los compuestos de moldeo por lamina (SMC) y
los compuestos de moldeo a granel (BMC) son las materias primas mas comunes para el
moldeo por compresion. El moldeo por compresién también se usa para fabricar paneles

estructurales usando pre-impregnados y materiales de ndcleo.

El moldeo por compresion proporciona varias ventajas sobre el proceso de estampado y
ahorra un coste significativo en términos de moldes y equipos. Una de las ventajas de SMC
sobre el acero reside en su capacidad para incluir nervaduras y protuberancias en una
tercera dimension. Pueden crearse agujeros, bridas, hombros y espesores no uniformes
durante el proceso de moldeo, evitando asi operaciones secundarias tales como soldadura,

taladrado y mecanizado.
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Fig. 14 Esquema del proceso de moldeo por compresion. [11]

2.2.2 Matriz metalica

El procesamiento de los materiales compuestos de matriz metalica tiende a ser mucho més
costoso que la elaboraciéon de un compuesto de matriz polimérica debido a las altas
temperaturas requeridas para su procesamiento. La fabricacion de un material compuesto
de matriz metélica envuelve el uso de una fase intermediaria que le da una preforma. El
tamafio y la forma de la preforma son los mismo que el producto final. La preforma contiene

el refuerzo que puede ser un polimero, una cerdmica o el propio metal de la matriz.
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2.2.3 Matriz ceramica

Los materiales compuestos de matriz ceramica son comunmente hechos partiendo de un
compuesto de matriz polimérica convirtiendo la matriz polimérica en cerdmica. El proceso
a menudo implica una compaosicién térmica y, en este caso, el proceso se conoce como
pirolisis. Por ejemplo, el policarbosilano (un polimero que tiene atomos de carbono y silicio)
se utiliza a menudo como precursor del carburo de silicio. Y asi convertir el polimero a

ceramico.

2.3 Nucleos

2.3.1 Balsa.

La estructura de celdas cerradas de la balsa consiste en células alargadas, prismaticas,
con una longitud (direcciéon del grano) que es aproximadamente dieciséis veces el diametro
(Fig. 15). En densidades entre 0,1 y 0,25 g / cm?, el material exhibe excelente rigidez y
resistencia de union. Las caracteristicas de rigidez y resistencia son muy similares a los
ndcleos de honeycomb aeroespaciales. Aungue la resistencia estatica de los paneles de
balsa generalmente sera mayor que las espumas de PVC, la absorcion de energia de
impacto es menor. La resistencia al impacto local es muy buena porque el estrés se
transmite eficazmente entre los laminados de sandwich. La balsa de grano fino esta
disponible en forma de hoja para la construcciéon de panel plano o en una disposicién de

blogues con respaldo que se ajusta a curvas complejas.
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Fig. 15 Geometria del nucleo de balsa [13].

2.3.2 Espumas Termoestables.

Los pléasticos espumados tales como el acetato de celulosa celular (CCA), el poliestireno y
el poliuretano son muy ligeros y resisten el agua, los hongos y la descomposicion. Estos
materiales tienen propiedades mecéanicas muy bajas y el poliestireno sera atacado por
resina de poliéster. Estas espumas no se ajustan a curvas complejas. El uso se limita
generalmente a la flotabilidad mas que a las aplicaciones estructurales. El poliuretano es a

menudo espuma en el lugar cuando se utiliza como material de flotabilidad.

2.3.3 Espumas Sintacticas

Las espumas sintacticas se preparan mezclando microesferas huecas de vidrio, epoxi y
fendlico en resina fluida con aditivos y agentes de curado para formar una masa fluida
moldeable, curable y ligera. Omega Chemical ha introducido un material de nucleo
sintactico pulverizable llamado SprayCoreTM. La compafiia afirma que los espesores de
3/8 " se puede lograr a densidades entre 30 y 43 Ib/ft3. El sistema se comercializa como un
reemplazo de tejidos de nucleo con propiedades fisicas superiores. El costo de material

para un pie cuadrado de 3/8" es de aproximadamente $ 2.20 dlls.
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2.3.4 Espumas de PVC enlazado

Los nucleos de espuma de polivinilo se fabrican combinando un copolimero de polivinilo
con estabilizadores, plastificantes, compuestos de reticulacion y agentes de soplado. La
mezcla se calienta a presion para iniciar la reaccién de reticulacion y luego se sumerge en
depodsitos de agua caliente para expandirse hasta la densidad deseada. Los diametros de
las celdas oscilan entre .0100 a .100 pulgadas (en comparacion con .0013 pulgadas para
la balsa). El material resultante es termoplastico, permitiendo que el material se ajuste a las
curvas compuestas de un casco. Las espumas de PVC han reemplazado casi
exclusivamente las espumas de uretano como material de nucleo estructural, excepto en
configuraciones en las que la espuma esta "soplada" en su sitio. Varios fabricantes
comercializan productos de PVC reticulados a la industria naval en forma de hoja con
densidades que van de 2 a 12 libras por ft3. Al igual que con los productos de balsa, hay

disponibles hojas sélidas o configuraciones de construccién de bloques con respaldo.

2.3.5 Espumas de PVC lineal

AIREX® y Core-Cell ® son ejemplos de nicleo de espuma de PVC lineal producido para la
industria marina. Las propiedades mecdanicas Unicas son el resultado de una estructura
molecular no conectado, que permite desplazamientos significativos antes de la falla. En
comparacion con el PVC enlazado, las propiedades estaticas de este serdn menos
favorables y la resistencia al impacto sera mejor. Para Airex® los didmetros celulares

individuales varian de 0.020 a .080 pulgadas.

2.3.6 Honeycomb

Se utilizan ampliamente diversos tipos de nucleos honeycomb fabricados en la industria
aeroespacial. Los materiales constituyentes incluyen aluminio, fibra de vidrio impregnada

con resina fendlica, polipropileno y papel tratado con fenol de fibra de aramida. Las
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densidades varian de 1 a 6 Ibs/ft® y los tamarios de celda varian de 1/8 a 3/8 pulgadas. Las
propiedades fisicas varian de forma casi lineal con densidad. Aunque la fabricacién de
paneles extremadamente ligeros es posible con nucleos tipo honeycomb, las aplicaciones
en un ambiente humedo son limitadas debido a su facilidad para la absorcion de agua
significativa. Se pueden tener muchos problemas de corrosion con el uso de este tipo de

nucleo.

2.3.7 Espuma PMI

Rohm Tech, Inc. comercializa una espuma de polimacrilimida (PMI) para construccion
compuesta llamada Rohacell®. El material requiere de presiones de laminado minimas para
desarrollar una buena resistencia a la despegadura. La caracteristica mas atractiva de este
material es su capacidad para soportar temperaturas de curado superiores a 350 ° F, lo que

lo hace atractivo para usar con refuerzos pre impregnados.

2.4 Tipos de estructuras

2.4.1 Laminados

Cuando hay una sola capa o una capa en la que todas las capas se apilan en la misma
orientacion, esta configuracién se le llama lamina. Cuando las capas se apilan en varios
angulos, la configuracion recibe el nombre de laminado (Fig. 16). Los materiales
compuestos de fibras continuas son normalmente materiales estratificados en los que las
capas individuales, capas o laminas estan orientadas en direcciones que aumentan la
resistencia en la direccion de la carga primaria. Las laminas unidireccionales (0°) son
extremadamente fuertes y rigidas en la direccién 0°. Sin embargo, son muy débiles en la
direccién de 90° porque la carga debe ser transportada por la matriz que es mucho mas
débil. La tension longitudinal y las cargas de compresién son soportadas por las fibras,

mientras que la matriz distribuye las cargas entre las fibras en tension y estabiliza las fibras
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e impide su pandeo en compresion. La matriz es también el portador de carga primaria para

el cortante interlaminar y la tensién transversal (90°) (Fig. 17).

0 90°
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Fig. 16 Configuracion de una lamina y un laminado [1].
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Fig. 17 Comparacion de las propiedades de tensién de matriz, fibra y compuesto [1].
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Debido a que la orientacién de la fibra afecta directamente a las propiedades mecanicas,
parece légico orientar tantas capas como sea posible en la direccion principal de carga.
Aunque este enfoque puede funcionar para algunas estructuras, normalmente es necesario
equilibrar la capacidad de carga en una serie de direcciones diferentes, tales como las
direcciones 0 °, + 45 °, -45 ° y 90 °. La Fig. 18 muestra una fotomicrografia de un laminado
de fibra de carbono / epoxi continuo entrecruzado. Un laminado equilibrado que tiene igual
namero de capas en las direcciones 0 °, + 45 °, -45 ° y 90 ° es llamado laminado cuasi-

isotrépico, porque lleva cargas iguales en las cuatro direcciones.

0.0003 in.
Diametro de
fibra de carbono

0.005 in. Espesor de la
capa

-I

Fig. 18 Seccidn transversal de un laminado de carbono / resina epéxico [1].

2.4.2 Estructuratipo sandwich

La construccién tipo sandwich, aplicada a materiales compuestos de matriz polimérica, es
un concepto de panel estructural que consiste en su forma mas simple de dos ldminas
paralelas relativamente finas de materiales laminados estructurales unidos y separados por
un nucleo relativamente grueso y ligero. La construccién tipo sandwich proporciona un
método para obtener una alta rigidez a la flexion con un peso minimo en comparacién con

la construccion de laminado monolitico. Esta ventaja debe igualarse frente al riesgo de una
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mayor dificultad de procesamiento que puede aumentar los costos de produccién sobre la
construccion monolitica. La tolerancia a los dafios y la facilidad de reparacién también
deben tenerse en cuenta al seleccionar la construccién de paneles sandwich o laminados
monoliticos. Una buena préctica estructural requiere la seleccion de los laminados, el
nucleo y los materiales adhesivos para que se basen estratégicamente en consideraciones

generales de la calidad de las piezas, incluyendo:

¢ Calidad de la superficie.

e Calidad de los laminados.

¢ Calidad adhesiva y calidad del filete.

e Fuerza del nucleo, tamafio de la celda, preparacion de la union.

¢ Resistencia a la entrada de humedad.

La construccién tipo sandwich compuesto de matriz de polimero se fabrica mas a menudo
usando curado en autoclave, curado por presion o curado con bolsa de vacio. Los
laminados pueden pre-curarse y posteriormente unirse al nucleo, co-curarse al ndcleo en
una operacioén, o una combinacién de los dos métodos. La construccién de sandwich de
laminados pre-curada asegura una superficie de alta calidad, pero se debe abordar
adecuadamente el nicleo. El co-curado da lugar a menudo a una mala calidad de la
superficie del panel que se evita usando un material de revestimiento secundario co-curado
en el ciclo de curado estandar o una subsiguiente operacion de "llenado e imparcial". Los
laminados co-curados también pueden tener peores propiedades mecanicas, y esto puede

requerir el uso de valores de disefio reducidos.

Fig. 19 Esquema de estructura tipo sandwich con nucleo tipo honeycomb.
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Los ciclos de curado se pueden desarrollar para confeccionar paneles tipo sandwich de
buena calidad. Para la construcciéon de sandwich co-curado, esto es esencial. Algunas
consideraciones del ciclo de curado primario son el transporte de volatiles, la evacuacion
del ndcleo y la presurizacion, los perfiles de viscosidad de resina de adhesivo y pre
impregnado, y la compatibilidad con la estructura monolitica co-curada con la estructura

sandwich.

Los materiales del laminado para el proceso de co-curado tienen un sistema de material de
resina de "bajo flujo" que evita que la resina fluya por las paredes de la celda dentro del
ndcleo. Se debe seleccionar un adhesivo compatible que desarrolle un enlace de filete
adecuado al nucleo seleccionado, ya sea co-curado o secundariamente unido. Para la
construccion co-curada, se debe demostrar la compatibilidad de la resina pre impregnado

con el adhesivo.

El ntcleo debe seleccionarse de acuerdo con las caracteristicas requeridas de la aplicacion,
incluyendo a menudo la calidad de la superficie, rigidez al corte y resistencia, resistencia a
la compresion, peso, absorcion de agua y tolerancia al dafio. Los materiales de nucleo
actualmente disponibles incluyen nucleo de panal metalico y no metalico y una variedad de
espumas no metalicas. La seleccién del nicleo de panal de abejas se puede hacer a partir
de una gama de materiales comunes de matriz reforzada con fibra de carbono, vidrio o

aramida incluyendo fenoles, epoéxicos, poliamidas o termoplasticos.

I 4t

= 2t
t
B

Rigidez relativa 100 700 3700
Esfuerzo relativo 100 350 925
Peso relativo 100 103 106

Fig. 20 Comparacién de resistencia y rigidez utilizando de estructura tipo sandwich.
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Disefio de material compuesto con estructura tipo sandwich

Un adecuado disefio de material compuesto con estructura tipo sdndwich es el paso mas
importante para tener un desempefio adecuado de la estructura en servicio. Por lo que es
recomendable analizar todos los posibles modos de falla que se pueden presentar en
operacion y estimar la influencia de cada uno en la estructura tipo sandwich.

Modos de falla bajo flexién

Las estructuras tipo sandwich son principalmente usada en vigas estructurales sometidas
a flexion a es necesario conocer su rigidez para evitar deformaciones excesivas bajo las
condiciones de cargas que se someterd el elemento. Por lo tanto, antes que todo, los
disefiadores deben verificar las maximas deformaciones permisibles a las que sera

sometida la estructura tipo sandwich en las condiciones de servicio criticas (Fig. 21).

Fig. 21 Deflexion excesiva bajo carga critica [2].

Otro punto de disefio basico es la verificacion del comportamiento adecuado a tension,
compresion, cortante en las condiciones criticas de servicio de ambos componentes,
laminados y nucleo. En las mismas condiciones, la interface del laminado y nucleo debe de
ser capaz de transferir cargas de esfuerzos cortantes. Algunas condiciones de modo de

falla se muestran en la Tabla 4.
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En el disefio de materiales compuestos con estructura tipo sandwich, se presentan dos
casos Yy son considerados como: vigas o placas. En el caso de las vigas, la relacion de largo
y ancho debe ser menor a un tercio (b/L < 1/3), en contraste si la relacion es mayor a un

tercio (b/L > 1/3), la estructura debe ser considerada como placa.

Tabla 4 Modos de falla en materiales compuestos con estructura tipo sandwich [2].

Tipo de falla Causas
Falla de laminado

Espesor insuficiente del panel, laminado, el
esfuerzo en el laminado resulta en una falla
provocada por la tensién o compresion.

Falla por cortante transversal

La falla por cortante transversal es causada

cuando el esfuerzo cortante del nucelo o el
espesor del panel es insuficiente.

Aplastamiento local de nlcleo

El aplastamiento local del nicleo es causado
cuando el esfuerzo a compresion del ntcleo
es muy bajo.

Pandeo de panel

El pandeo de panel o pandeo general es
causado cuando el espesor del panel o el
esfuerzo cortante del nicleo es muy bajo.

Aplastamiento por cortante

El aplastamiento por cortante, puede ocurrir
- como consecuencia de un pandeo general,
<« | es causado cuando el médulo cortante del

material del nicleo o el esfuerzo cortante del
M adhesico es muy bajo.

—
-

Arruga de laminado La falla de compresion del nticleo
— (pandeo hacia adentro) o fallo de la unién del

- adhesivo (pandeo hacia afuera) puede ocurrir
- dependiendo de la fuerza relativa del nicleo
en la compresion y del adhesivo en la tension

plana.

Pandeo en intraceldas El pandeo de intraceldas solo aplica en
nucleos tipo panal de abeja ocurre cuando
los laminados son muy delgadas y la celda

es muy ancha. Este efecto puede cusar una

propagacion de falla que se propaga a celdas
adjacentes induciendo a arrugas.

Vigas de material compuestos con estructura tipo sandwich

Considerando una viga de material compuesto con estructura tipo sandwich de una longitud
L y un ancho b, sometidas a una prueba de flexion de tres puntos con una carga central W

por unidad con las condiciones definidas en la Fig. 22.
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Nl ‘ N>
(@)

L/2 L/2 - i

3

Fig. 22 Viga de material compuesto con estructura tipo sandwich sometida a flexion de 3 puntos: a)
soporte simple, b) corte de seccion de la viga [2].

Asumiendo el mismo espesor, t, para ambos laminados y un espesor, ¢, del nicleo, la viga
se flexiona de manera cilindrica sin curvatura en el plano yz, el corte de seccién permanece
en el plano y perpendicular al eje longitudinal y los laminados del sndwich permanece

firmemente adherido al nucleo, la resistencia a la flexion de la viga, D, se calcula como:

3 B g2 aprad

Es'bt® | Eg'b*t'd® | Ec*b'c
= + + )
D 5 > P Ec. 1

Donde E; y E. son los modulos de Young de los laminados y nucleo en la direccion de x,
respectivamente, d es la distancia entre los planos medios de los laminados y c es el

espesor del nucleo.

2
En la mayoria de los casos % > 577y % s % * (%) > 16.7, el primer término y el tercero de

la ecuacion no son tomados en cuenta debido a que solo representan el 1% de la resistencia

a la flexién de la viga. Lo que nos resulta en una simplificacion en la ecuacion:

Es*b*t«d?
2

D= Ec. 2
La resistencia a cortante las vigas de estructura tipo sandwich, S, es determinado por:
S=bx*xd=* G, .3

Donde G, es el modulo cortante del nicleo que es considerado igual en las dos direcciones:

Ge= G, o G.=0Gy Ec. 4
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En la Tabla 5 se muestran algunos valores para diferentes condiciones de flexién en vigas

de material compuesto con estructura tipo sandwich

Tabla 5. Valores que son usados en diferentes condiciones a flexién de las vigas [2].

) Maxima Maximo | Coeficiente de Coeﬂc:ler_ne de
Tipo de Viga fuerza . deflexion
momento | deflexion Kb
cortante F cortante Kx
Soporte simple
@ P/2 PL/8 5/384 1/8
Soporte en ambos bordes
@ P2 PL/2 1/384 1/8
Soporte simple (carga en el centro)
& P/2 PL/4 1/48 14
Soporte en ambos bordes (carga en el centro)
& P2 PL/8 1/192 1/4
Soporte en un solo borde
P PL/2 1/8 1/2
Soporte en un borde
Soporte en un borde

La maxima deflexion en el compuesto puede ser calculado como:

kp *PxL3 + kgxPxL
D S

6= Ec. 5
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Donde k;, y k es el coeficiente de deflexidon que esta dado en la Tabla 5, segun sea el caso,

L es la longitud total de laviga, Dy S son la resistencia a flexion y cortante, respectivamente.

Los valores obtenidos pueden ser comparados con la maxima deflexion permitida en el

disefo de la viga.

Placas de material compuestos con estructura tipo sandwich

Cuando la relacion entre el ancho (b) y el largo (L), es igual o excede una a 1/3, la teoria de
viga debe ser remplazada por una teoria de placa. En la Fig. 23 se muestra una placa de
material compuesto con estructura tipo sandwich soportada en los cuatro bordes con una
carga uniformemente distribuida. En estas condiciones, nuevos coeficientes son

introducidos para realizar el calculo de disefio:
A=1—pu? Ec.6

Donde p es el mddulo de poisson de los laminados del especimen.

_L_

Fig. 23 Placa de estructura tipo sandwich soportada en los 4 bordes [2].

R=%& Ec.7
Gu

Donde G, y G,, son los médulos cortantes de nucleo en las dos direcciones, y:

_ 2 *Egxt*d

= Sebrega Ec. 8
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Donde Es es el modulo de Young del laminado, t es el espesor del laminado, d es la
distancia entre planos medios de los laminados, b es el ancho, Gw es el modulo cortante

transversal del nacleo y 1 es el parametro calculado anteriormente.

Después de calcular el coeficiente K1, de la Fig. 24, la deflexién total, &, en el plano sometido
a carga uniformemente distribuida, g, puede ser calculada como:

2 Ki*qxb*x2
T Egxtrd?

5 Ec.9

0.034
Ky 4

0,024

0.014

0024

Fig. 24 Graficas para calcular el coeficiente K1 [2].
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2.2 Tipos, caracteristicas y fuentes de dafo

Los dafios en materiales compuestos son discutidos en dos marcos de referencia, uno es
la etapa de ocurrenciay el otro es por la anomalia fisica del material. La etapa de ocurrencia
se separa en dos categorias: dafios de fabricacion y de servicio. Los dafios que ocurren

durante la fabricacion son comunmente clasificados como defectos en lugar de dafios.

Las piezas de material compuesto de los aviones pueden dafiarse durante la fabricacion,
envio y en servicio. Un enfoque primario en los componentes de material compuesto es el
impacto de baja velocidad que puede causar dafios significativos que muchas de las
ocasiones no son visibles. Las fuentes de tales dafios por impacto incluyen la caida de
herramientas y equipos, desechos en la pista de aterrizaje, granizo, aves y colisiébn con

otros aviones o vehiculos terrestres.

La preocupacion sobre los defectos del dafio por impacto puede ser muy diferentes,
dependiendo del disefio y aplicacion del elemento. Se sabe que la resistencia de
compresion de material compuesto laminado depende de la extension de las
delaminaciones y de la falla de las fibras causadas por impactos transversales. La
resistencia de traccion se ve afectada por la falla de la fibra. El dafio por impacto también
puede afectar la resistencia ambiental de un componente estructural compuesto o la
integridad de los sistemas de aeronaves asociados. Por ejemplo, los dafios por impacto
pueden permitir gue la humedad penetre en el nlcleo de sandwich en paneles de carenado
de calibre liviano o proporcionar un camino para las fugas de combustible en los paneles

de ala rigidos. Estos efectos deben atenderse por cuestiones de seguridad principalmente.

2.2.1 Danos caracterizados por la etapa de ocurrencia.

2.2.1.1 Manufactura

El dafio de fabricacion incluye anomalias tales como porosidad, microfisuracion y

delaminaciones resultantes de las discrepancias de procesamiento y también de elementos
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tales como cortes de borde involuntarios, grietas superficiales, orificios de cierre dafiados y
dafios por impacto. El dafio inadvertido puede ocurrir en partes o componentes de detalle
durante el montaje, transporte o durante el funcionamiento. A continuacion se presenta una
lista de fuentes que provocan los defectos de fabricacion: curado inadecuado, maquinado
incorrecto, mal manejo de material, perforacién inadecuada, contaminacién de material,

lijado inadecuado, material de baja calidad, uso de herramientas inadecuadas.

La mayoria de los dafios en la fabricacion, si estan fuera de los limites de aceptacién seran
detectados por la inspeccion de0 calidad. Para cada pieza de material compuesto, debe de
haber criterios de aceptacidén/rechazo que se utilizaran durante la inspeccion de la pieza.
Los dafios aceptables se incorporaran en el analisis de comprobacién u en el programa de

pruebas para demostrar la resistencia maxima en presencia de este dafio.

2.2.1.2 Servicio

La principal caracteristica del dafio en el servicio es que se produce en el servicio de manera
aleatoria. Las caracteristicas de los parametros de emision, la ubicacién, el tamafio y la
frecuencia de ocurrencia solo pueden predecirse estadisticamente, lo que implica una gran
cantidad de acumulacion de datos. El dafio en servicio normalmente se clasifica como no
detectable y detectable. Una parte tiene que ser disefiada de tal manera que el dafio
probable, no detectable puede ser tolerado bajo cargas extremas y para la vida de la
estructura. El dafio en servicio mas comun se debe a un evento de impacto. A continuacién
se muestra una lista de fuentes de amenazas de dafios en servicio: granizo, escombros en
pista, vehiculos terrestres, equipos y estructuras, rayos, caida de herramienta, choque de
aves, separacion de paleta de turbina, desgaste por fuego, dafo balistico, erosién por lluvia,
exposicion ultravioleta, ciclo higrotérmico, degradacion oxidativa, cargas repetitivas y

exposicion quimica.
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2.2.2 Dafos caracterizados por imperfeccion fisica

El dafio puede ocurrir a varias escalas dentro del material compuesto y la configuracion
estructural. Esto va desde dafios en la matriz y la fibra hasta los elementos rotos y fallo de
los accesorios unidos o atornillados. El grado de dafio controla la vida util de la carga y la

resistencia, y es, por lo tanto, critico para tolerar dafios.

Rotura de la fibra este defecto puede ser critico porque las estructuras se disefian
tipicamente para que la fibra soporte la mayoria de las cargas mecénicas.
Afortunadamente, la falla de la fibra se limita tipicamente a una zona cercana al punto de
impacto y esta restringida por el tamafio y la energia del objeto de impacto. Solo algunos

de los eventos muy especificos podrian ocasionar grandes areas de dafio en las fibras.

Imperfecciones en la matriz estos ocurren usualmente en la interfase matriz — fibra, o en
la matriz paralela a las fibras. Estas imperfecciones pueden reducir ligeramente algunas de
las propiedades del material, pero rara vez seran criticas para la estructura, a menos que
la degradacion de la matriz sea generalizada. La acumulacién de grietas de la matriz puede
causar la degradacion de las propiedades dominadas por la matriz. Para laminados
disefiados para transmitir cargas con sus fibras solo se observa una ligera reduccién de
propiedades cuando la matriz se dafia severamente. Las fisuras de la matriz como las
microfisuras, pueden reducir significativamente las propiedades dependientes de la resina
o de la interfase fibra — resina, como el cizallamiento interlaminar y la resistencia a la
compresion. Parra resinas de alta temperatura, el microagrietamiento puede tener un efecto
negativo en las propiedades. Las imperfecciones de la matriz pueden desarrollar

delaminacion, laminacion tipo de dafio mas critico.

Delaminacion y desunion se forman delaminaciones en la interfase entre las capas de
laminados. Las delaminaciones pueden formarse a partir de grietas de matriz que crecen
en la capa interlaminar o desde el impacto de baja energia. La desunién también puede
formarse a partir de la no adhesién de produccién o a lo largo de la linea de unién de dos
elementos e iniciar delaminacion en las capas laminadas adyacentes. Bajo ciertas
condiciones, las delaminaciones o desuniones pueden crecer cuando se someten a cargas
repetidas y pueden causar una falla catastréfica cuando el laminado se carga a compresion.

La parte critica de las delaminacion o desuniones depende de: la dimension, numero
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delaminaciones en un lugar determinado, ubicacién y cargas a las que es sometido el

elemento.

Combinaciones de dafio en general los eventos de impacto causan combinaciones de
dafios. Los impactos de alta energia por objetos grandes, pueden conducir a elementos
rotos y apegos fallidos. El dafio resultante puede incluir fallo significativo de la fibra,
agrietamiento de matriz, delaminacion, sujetadores rotos y elementos desunidos. Los dafios
causados por el impacto de baja energia son mas contenidos, pero también pueden incluir

una combinacion de fibras rotas, grietas de matriz y multiples delaminaciones.

Agujeros defectuosos del sujetador la perforacion inadecuada del orificio, las interaccion
pobre de los sujetadores y los sujetadores faltantes pueden son defectos que pueden ocurrir
en la fabricacion de las partes. La elongacion del agujero puede ocurrir debido al ciclo de
carga repetido en servicio. Tales problemas pueden extender el tamafio del agujero y
conducir a suposiciones de que el agujero esta abierto, la sensibilidad de la muesca en un

material compuesto generalmente utilizando analisis semiempiricos.
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Capitulo lll. Impacto en materiales compuestos

La respuesta de los materiales al impacto generalmente es categorizada en impactos de
baja velocidad, velocidad intermedia, alta velocidad. Los impactos de baja velocidad se
presentan en condiciones de caida de herramientas principalmente y ocurren a velocidades
menores a los 10 m/s. Los escombros de huracanes, objetos extrafios en la pista de
aterrizaje son considerados impactos de velocidad intermedia. Los eventos de impacto de
velocidad intermedia ocurren en el rango de los 10 m/s y 50 m/s. Lo impactos de alta
velocidad son usualmente resultado de armas de fuego pequefias o impacto de fragmentos
de explosivos. La respuesta de un impacto de alta velocidad es dominada por la
propagacion de las ondas de estrés a través del espesor del material, en donde la estructura
no tiene tiempo de distribuir la energia de impacto generando un dafio localizado. Los
efectos de las condiciones de frontera pueden ser ignorados porque el impacto pasa a
través de las ondas de esfuerzo alcanzando la frontera. El rango de los impactos de alta

velocidad esta entre los 50 m/s'y 1,000 m/s.

3.1 Impacto de baja velocidad

Los materiales compuestos de matriz polimérica son susceptibles al dafio interno causado
por un impacto de baja velocidad. En muchas instancias, el dafio no es aparente en la
superficie; sin embargo el dafio interno puede ser significativo, ademas reduce las
propiedades mecanicas del material asi como acorta el tiempo de vida en servicio de la
estructura de material compuesto. Los estudios de dafio por impacto en materiales
compuestos estan enfocados en dinamica de impacto, mecanismos de falla, caracterizacion

de las propiedades después del impacto, y resistencia al impacto.

El impacto de baja velocidad puede ser tratado como un evento de identacion cuasiestatica,
el limite mayor de cada tratamiento puede variar de 1 m/s a 10 m/s dependiendo de la
rigidez del objetivo, propiedades del material, masa y rigidez del impactador [26]. Cuando
las velocidades del impacto son por debajo de los 5 m/s, el tipo de respuesta es controlado

por la relacion de masa del impactador y el espécimen, mayormente que la velocidad de
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impacto. En el impacto de baja velocidad, la respuesta estructural del objetivo es importante
porque la duracion del contacto tiene que ser lo suficientemente larga para que la estructura
pueda responder y por consecuencia mayor energia de impacto es absorbida

elasticamente.

Catwell y Morton [27] clasificaron impactos de baja velocidad hasta los 10 m/s considerado
técnicas que incluyen Charpy, 1zod y la prueba de impacto de caida libre. Liu y Malvern [28]
sugieren que el tipo de impacto puede ser clasificado de acuerdo al dafio que ocasiona.
Abatre, Davies y Robinson [29] [30] definen que el impacto de baja velocidad como uno en
el que las ondas de esfuerzo a través del espesor no juegan una parte significante en la
distribucién de esfuerzo y sugieren un modelo para determinar la transicion a impactos de

alta velocidad.

Una zona cilindrica debajo del impactador es considerada como la zona de deformacion
uniforme en donde se propaga la onda de esfuerzo a través del espécimen, resultando en
una deformacién a compresion €.y se describe como:

_V

= Ec. 10
Vs

€

Donde V; es la velocidad de impacto y V; es la velocidad del sonido del material. Para
deformaciones de falla entre 0.5% y 1%, estos resultados se presentan en transiciones de
ondas de esfuerzo en eventos entre 10 m/s y 20 m/s en materiales compuesto de resina

epoxica.

Los modos de falla dependen de la condicién de carga. Para impactos de baja velocidad,
el modo de falla y la absorcion de energia son alta, dependiendo el tamafio del espécimen,
rigidez y condiciones de frontera. La energia de impacto de un especimien sometido a un
impacto de baja velocidad es absorbida principalmente es la forma de energia de
deformacion, adicionalmente energia de micro grietas, rotura de fibras y delaminacion, sin

contar la energia perdida por soportes y frontera.
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3.1.1 Equipo de prueba

Las pruebas de impacto de baja velocidad en materiales compuestos se pueden realizar
usando diferentes tipos de equipos. Generalmente el impacto es provocado a través de un
péndulo, masa en caida libre o pistolas de gas guiando el proyectiles. La carga puede ser
aplicada a flexion, tension, compresion o torsion. Los equipos mas tipicos para estudiar el
impacto de baja velocidad son el I1zod, Charpy y maquinas instrumentadas para impactos

de masa en caida libre.

3.1.1.1 Ensayo de impacto Izod y Charpy

Los dos métodos provocan el impacto con un péndulo oscilatorio. Tanto la energia cinética
y la masa de impacto pueden variar, la energia es transferida y provoca el impacto en el
espécimen. La energia es absorbida en la forma de deformacion eléstica y plastica, friccion
entre el espécimen y las sujeciones. El efecto de la fuerza de impacto en el esfuerzo

depende en como la energia se distribuye y causa deformacion.

El ensayo de Charpy e lzod es frecuentemente usado para comparar la respuesta al
impacto de materiales isotrGpicos que tienen diferentes composiciones o que fueron

fabricados bajo diferentes condiciones de servicio.

3.1.1.2 Ensayo de impacto de masa en caida libre

Este ensayo es mas representativo para fenébmenos fisicos en los que se produce un
impacto transversal en laminados o compuestos tipo sandwich. La prueba se realiza
mediante una torre de caida libre con un identador. El identador esta equipado con un
transductor de fuerza. El peso es adicionado en el sujetador del identador para proporcionar
la energia de impacto deseada. Dos banderas Opticas separadas por una distancia de 75
mm a 150 mm son colocadas para determinar la velocidad. La historia de fuerza-tiempo es

medida desde el punto de contacto inicial con el espécimen, hasta que el identador
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atraviesa a través del espesor el espécimen. La energia es calculada por la integracion de
la sefal de fuerza-tiempo. La fuerza de desplazamiento, fuerza-tiempo y la historia de
energia-tiempo son algunos de los pardmetros medidos. La curva fuerza-tiempo es un buen

indicador de la progresion del dafio en los materiales compuestos.

En distintos estudios realizados en materiales compuestos, los pesos utilizados en caida
libre rondan en el rango de 1 kg a 15 kg, la altura de caida libre va desde pocos centimetros
hasta 3 0 4 m, las velocidades menos de 10 m/s y el rango de la energia de impacto entre
1 a 150 J, el diametro del identador de 12 mm a 19 mm, identadores semiesféricos y planos

son utilizados.

La maquina de impacto de puede modificar para soportar diferentes tipos de especimenes,
planos, cilindricos y de otras formas. En general, un laminado plano es el mas tipico
utilizado para investigar la respuesta al impacto del material compuesto. El tamafio de los
especimenes varia entre 150 mm x 150 mm, 100 mm x 100 mmy el de 150 mm x 100 mm
es el tipico. El espécimen de tamafio 150 mm x 100 mm es usado cuando la prueba de
compresion después del impacto es requerida. Para la prueba de compresion después del
impacto, el espécimen es sometido primeramente a un impacto de baja velocidad,
controlando el dafio por impacto, después se somete a una compresion en el plano para

evaluar la resistencia.

3.2 Modos de falla en impactos de baja velocidad

La heterogeneidad y la naturaleza anisotrépica de laminados de fibras reforzadas por
platico (FRP) contribuyen a diferentes modos de falla. En la mayoria de los casos, estos
incluyen; agrietamiento de matriz que ocurre paralelamente a las fibras debido a la tension,
compresion y cortante, desunion y delaminacion entre capas como resultado de esfuerzo
intralaminar, rotura de fibra y pandeo, penetracion. La interaccion entre los modos de falla
influye en el modo y propagacion de dafio. Los dafios en la estructura seran clasificados

segun la ASTM D7137 como se muestra en la Tabla 6.
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Tabla 6. Cédigo de modo de falla segiin la ASTM D7137 [46].

Cdédigo de modo de falla

Primer Caracter Segundo Caracter Tercer Caracter
Tipo de falla Cadigo Area de falla Cédigo Localizacion de falla Cédigo
Angulado A Al final/borde A Inferior B
A través del
Barrido B dafio D Izquierda L
Aplastamiento C Lejos del dafio G Medio M
Delaminacion creciente al
borde, a lo largo D Mdltiples areas M Derecha R
A través del espesor H Varios \% Superior T
Inestabilidad del panel | Desconocido U Varios \%
Pliegues K Desconocido U
Lateral L
Multimodal M(xyz)
Delaminacion creciente al
borde, restringida por el
borde R
Division larga S
Delaminacion creciente al
borde, a lo ancho w
Explosivo X
Otro (6]
TN~
LDM LGM SDM DDM WDM

Dafio en matriz. Es producido por impacto transversal de baja velocidad, usualmente toma
forma de agrietamiento de matriz, desunion entre fibra y matriz e iniciacion de delaminacion.
El dafio apenas visible o dafio minimo ocurre a energia de impacto bajas (1 a 5 J). El
agrietamiento de matriz es usualmente orientado en planos paralelos a la direccion de la
fibora en compuestos de fibra unidireccional. El agrietamiento de matriz en las capas

superiores inicia con el contacto con los bordes del impactador. Las grietas por cortante se
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forman por el alto esfuerzo cortante transversal a través del material. El esfuerzo cortante

transversal estd relacionado con la fuerza y area de contacto.

El agrietamiento en el lado opuesto al impacto (lado tenso) se provoca por flexion, porque
es inducido por la alta tension provocada por el esfuerzo de flexion y es caracteristicamente
perpendicular al laminado. El tipo de agrietamiento de matriz es dependiente de las
caracteristicas globales de los especimenes impactados. Para laminados muy delgados el
agrietamiento por flexion en las capas inferiores ocurre debido a la excesiva deflexion

transversal.

Delaminacion. Es la separacion de capas que progresa en las areas ricas en resina entre
capas. La delaminacion es el resultado de la incompatibilidad del esfuerzo de flexién entre
capas adyacentes y las diferentes orientaciones de fibras entre capas [31] [32] [33]. El &rea
de delaminacion en areas en laminados 0/90 es de forma de cacahuate. El esfuerzo de
flexion inducido es la mayor causa de delaminacion. Algunos estudios definen un
coeficiente de incompatibilidad por flexiéon entre dos laminados adyacentes. Cuanto mayor
sea la incompatibilidad mayor sera el &rea de delaminacion [34]. Esto es afectado por las
propiedades del material, la secuencia de apilamiento de las capas y el espesor del

laminado.

Una relacibn empirica para estimar la energia de deformacion elastica [35] [36], la E
absorbida en el punto de la falla por delaminacion bajo un impacto transversal esta dada
por:

_ 27%wlLB
9Eft

Ec. 11

Donde t = espesor del laminado, T = esfuerzo cortante interlaminar (ILSS), w = ancho, L =
largo no soportado y Er = modulo de flexion. La energia absorbida en la deformacion

elastica se reduce con el decremento del espesor y el modulo de flexion (alta rigidez).
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Iniciacién de delaminacion e interaccion con el agrietamiento de matriz. La
delaminacion es causada por el impacto transversal y se produce después de alcanzar una
energia limite. La delaminacion se desarrolla en presencia del agrietamiento de la matriz.
La delaminacion no siempre crece en la regién de interfase, pero puede propagarse

adyacente a la interfase [37].

En la iniciacién de la delaminacion es predominantemente el modo de fractura |, causada
debido al alto esfuerzo normal aplicado fuera de plano causando la presencia de
agrietamiento de matriz y alto estrés cortante a lo largo de la interfase. El agrietamiento de
la matriz que genera delaminacion se debe a el desarrollo de del estrés normal y cortante
en las interfaces. El agrietamiento por flexion y cortante puede desarrollar delaminacion,
pero la delaminacion producida por el agrietamiento de cortante es inestable al contrario
que el producido por el agrietamiento de flexion el cual crece de una manera estable y

proporcional a la aplicacion de la carga.

Falla en fibra. Ocurre después que el agrietamiento en la matriz y delaminacion en el
proceso de fractura. La falla en la fibra ocurre justo después del impacto debido al alto
esfuerzo concentrado localmente y los efectos de la identacion (principalmente
predominando las fuerzas cortantes), y en la cara no impactada debido a alto esfuerzo de
flexion. La falla en la fibra es un precursor de un modo de falla catastréfico de penetracion.
La energia requerida para una falla en la fibra debido a la flexion de la cara opuesta al

impacto esta dado por [36]:

2
E =2t Ec. 12
18Ef

Donde o = resistencia a flexion, E; = modulo de flexion, w = ancho, L = largo no soportado

y t = espesor del especimen.

Penetraciéon. Es un modo de falla macroscopico y ocurre cuando las fibras fallan y provocan
un dafio critico extendido, permitiendo que el identador penetre el material. La energia de
penetracion limite aumenta rapidamente con el espesor del espécimen [38]. La forma de

absorcion de energia durante la penetracion del laminado son: cortante, entre el 50 a 60%
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dependiendo del espesor del espécimen [39]. Varios factores incluyendo el tamario de fibra,

orientacion, tejido, tipo de matriz e interfase tienen influencia en el proceso de identacién.

Un modelo analitico sugerido para determinar la energia absorbida en la penetracion esta
dada por [35]:

E = ny%tdi Ec. 13

Donde y = energia de fractura, di = diametro del identador y t = espesor del especimen.

Dafio en fibras orientadas al azar en laminados. Cuando las fibras estan orientadas al
azar, no es facil establecer un patréon de agrietamiento. El moldeo de laminamos (SMC),
fibras largas termoplasticas (LFT) y filamentos continuos orientados al azar (CFM) son
ejemplos comunes de laminaos de fibras largas o cortas orientados al azar. El largo de la
fibra y la relacion de aspecto juegan un papel importante en la respuesta al impacto de
materiales compuestos con fibras orientadas al azar. Con el incremento del largo y la
relacion de aspecto de las fibras, los enlaces de refuerzo tienen mayor eficiencia a resistir
el impacto. La progresion del dafio en los materiales compuestos con fibras orientadas al

azar se presenta mediante: identacion, flexion, fractura y perforacion [40].

En los impactos de baja energia, en materiales compuestos con fibras orientadas al azar,
el agrietamiento de matriz es formada en la superficie de impacto en la forma de grietas
pequefias y anillos alrededor de la zona de impacto [28]. Este tipo de falla es causada por

la onda de deformacién de tensién que se mueve desde el punto de impacto hacia fuera.

3.3 Geometria del identador y masa

El tamafio del identador, forma, masa, material y el angulo de incidencia son factores que
tienen una fuerte influencia en la respuesta al impacto del espécimen. Identadores agudos
crean un mayor dafio en la superficie y dafio en la fibra, mientras los identadores mas
semiesféricos tienen a causar dafos internos de delaminacion. Los objetos semiesféricos

simulan los efectos de escombros y producen un area extensa de dafio dominada por la
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delaminacion. Un identador agudo cénico produce rotura de fibras como resultado de un

dafio localizado y produce una identacién y penetracion profunda.

La masa del identador tiene un efecto significativo en la respuesta de absorcion de energia
en los materiales compuestos mientras se mantengan el tamafio del identador y la forma.
Un identador pesado promueve una respuesta global en el especimen causando una flexion
significativa y absorcion de energia del especimen. Una masa ligera concentra la energia

localmente resultando en una baja energia de penetracion.

3.4 Impacto de caida libre y baja velocidad en materiales compuestos

con estructuratipo sandwich

La estructura tipo sandwich consiste en alta resistencia, con un médulo alto de dos
laminados separados por un ndcleo de baja densidad. El nicleo es generalmente de bajo
peso y el espesor es mucho mas grande que los laminados. Los dos laminados que
recubren el nlcleo generalmente son idénticos en material, espesor y orientacion de fibras.
Los laminados resisten esfuerzos en el plano y fuera de plano (flexién). La funcién principal
del el nlcleo es dar resistencia al cortante y resistencia a compresion transversal. Los
laminados estan unidos mediante adhesion y esto provoca que las cargas sean transmitidas
entre los componentes. El nlcleo puede ser de casi cualquier material y arquitectura, pero
en lo general, el nicleo se clasifica en cuatro tipos; nicleo de foam o sélido, tipo

honeycomb, nucleo corrugado y nicleo de armazon.

El dafio tipico en impactos de baja velocidad en estructuras tipo sandwich ocurre como
sigue: el impacto en el laminado expuesto es sometido a fuerza de cortante transversal, si
el laminado resiste la penetracion, existe dafio extensivo en la superficie y en el laminado.
Puede ocurrir desunién entre el laminado y el nicleo adyacente en el punto de impacto
debido a la incompatibilidad de deformacion entre ambos. A energias altas de impacto, el
identador penetra la superficie del laminado superior y sigue con el nucleo. El dafio en el
nucleo se presenta en forma de aplastamiento, falla por cortante y desunion del laminado y
el nucleo. El impacto genera una carga lo cual causa flexiébn por tension en el laminado

inferior y como resultado se da la desunion entre el nicleo y el laminado, asi como también
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delaminacion muy significativa lo cual puede ocurrir una penetracion completa en el

espécimen.

El modo de dafio de impacto en una estructura tipo sandwich depende del soporte del
espécimen, la forma del identador, geometria del identador, propiedades de los materiales
de los laminados y el nlcleo. Cuando los laminados son delgados (menos de 10 veces el
espesor del nucleo), las deflexiones tienden a ser muy grandes y las fuerzas altas de tensién
en el plano causan el modo | como agrietamiento en el ndcleo. Cuando los laminados son
grueso (entre 2 a 5 veces el espesor del nucleo) la deflexion es minima (menos que el
espesor del laminado). Las fuerzas transversales de cortante en las zonas alrededor del
impacto del proyectil causan un modo Il de falla, agrietamiento transversal cortante en el

nucleo.

3.5 Resistencia después del impacto

Debido a la susceptibilidad de los materiales compuesto al dafio por impacto, pérdidas
considerables tienen como resultados en la resistencia estructural. El término de tolerancia
al dafio se refiere a la habilidad de desempefio de los materiales compuesto después del
impacto. Los dafos apenas visibles en los materiales pueden causar reducciones en la
resistencia del material compuesto de hasta 50%. Las resistencias en tensién, compresion,
flexién y fatiga pueden reducirse en diferentes medidas, dependiendo del modo de dafio

predominante.

3.5.1 Resistencia a tensién después del impacto

La resistencia a tensién normalmente sigue la tendencia como se muestra en la Fig. 25. En
la regién |, no ocurre dafio debido a que la energia de impacto esta por debajo del valor de
la iniciaciéon de dafio. Cuando dicho valor es pasado, la resistencia de tension se reduce
rapidamente a un minimo como se muestra en la region Il y la extension de dafio se

incrementa. En la region Il se muestra como un valor constante debido a que la velocidad
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de impacto ha pasado el punto donde la perforacion ocurre, dejando un orificio en el
espécimen. En esta region la resistencia a tension puede ser estimada considerando el
dafio que sea equivalente al orifico del tamafio del diametro del identador. EI minimo en la
region Il es menos que el valor constante en la region Il porque el dafio se extiende en un
area mayor que lo que se extiende en un impacto de alta velocidad cuando el dafio es
localizado y genera un orificio limpio [51]. Como las fibras soportan mayormente la carga
de tension en su direccién longitudinal, el dafio en la fibra es el modo de dafio critico en

este fendmeno.

Fa¥

Estuerzo
residual a
tension

' [1I N

Energia de impacto

Fig. 25 Curva de resistencia de tensién después del impacto de un laminado de material
compuesto [58].

3.5.2 Resistencia de compresion después del impacto

La prueba de compresién después del impacto (CAl) es la mas comun para establecer las
propiedades de compresion en laminado de material compuesto. Esta es la principal debido
a la inestabilidad local que resulta de la delaminacion causando reducciones considerables
a la resistencia a compresion [51] [58]. Como la delaminacion puede producirse con
impactos de baja energia, grandes reducciones a compresion ocurren en dafios apenas
visibles. La delaminacion divide el laminado en sublaminados, donde tienden atender
menos resistencia a flexion que el laminado original resultando menos resistencia a carga

de pandeo. Bajo una carga de compresion, una delaminacion puede causar pandeo en una
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o tres modos [59]: inestabilidad global y pandeo en el laminado, inestabilidad local (pandeo
en el sublaminado méas delgado), o una combinacion de las anteriores. EI modo de falla
generalmente cambia de global a local, a un modo combinado conforme la extension de la
delaminacién crece. En algunos casos, guias anti pandeo son usadas para soportar el
espécimen y prevenir la falla por pandeo global, pero al mismo tiempo permite la
inestabilidad global [60].

3.6 Principios de tolerancia al dafio [44]

El disefio de estructuras utilizadas en la elaboracién de aviones comerciales es complejo,
la estructura debe soportar distintos casos de cargas y configuraciones de dafios que

podrian sufrir, los cuales se resumen en:

e Laestructura debe soportar, estaticamente, la carga limite (LL) sin dafios. De hecho,
no se permite ningun dafio ni deformacion en servicio a cargas inferiores a iguales
a la carga limite.

e Laestructura debe soportar la carga maxima (UL) sin falla catastréfica. La estructura
debe permanecer entera (pero se permite dafio) para cargas que son casi

improbables, es decir menores o igual a la carga maxima.

Sin embargo, este concepto no tiene en cuenta los dafos. Pero en realidad un dafio es
obviamente inevitable y puede crecer en servicio. De hecho, la carga de la estructura en
servicio es repetitiva e induce a la fatiga. El crecimiento de los dafios por fatiga puede
conducir a una resistencia inferior a la UL. Por lo tanto, la tolerancia al dafio busca mostrar

que:

¢ Incluso con dafios, la resistencia de la estructura debe permanecer mas alta que la
LL.

e Cualquier dafio que dé lugar a una resistencia por debajo de la UL debe detectarse
y repararse inmediatamente (la reparacion debe restablecer una resistencia de la

estructura superior a la UL).
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3.7 Pruebas no destructivas

Las pruebas o ensayos no destructivos son utilizados para detectar discontinuidades
internas o superficiales para determinar propiedades selectas en materiales, parte y
componentes; usando técnicas que no alteran el estado fisico o constitucion quimica, ni
dafien o destruyan a los mismos. Dentro de los ensayos no destructivos estd incluidos la
inspeccion por radiografia, inspeccion por particulas magnéticas, inspeccion por liquidos

penetrantes, inspeccion visual e inspeccion por ultrasonido.

El propdsito de estos ensayos es detectar discontinuidades superficiales e internas en
materiales o componentes fabricados, lo cual a cierto tiempo de operacion ocasiona fallas
en el material. La falla es el dafio de una pieza que no le permite continuar en servicio,
puede producirse por defectos de fabricacion, operacion inadecuada y dafio por objetos

externos.

3.7.1 Inspeccidn Visual

La inspeccién no destructiva por medios visuales es por mucho el método de NDI mas
antiguo y econdmico. Por lo tanto, la inspeccion visual se realiza rutinariamente como medio
de control de calidad y evaluacion de dafios tanto para el fabricante como para el técnico
de reparacion. Afortunadamente, la mayoria de los tipos de dafios pueden ser visualmente
verificable. Una vez detectado, el area afectada se convierte en una cantidad para emplear
otro tipo de inspeccion si se es necesario. Se emplean linternas, lentes de aumento, espejos
como ayuda en la inspeccion visual de los materiales compuestos. Se usan para magnificar
los defectos que de otro modo no se pueden ver facilmente y para permitir la inspeccion de
areas que no son accesibles. El exceso de resina, ampollas, desprendimiento de material,
decoloracion, dafios por impacto y material externo al proceso son algunas de las
discrepancias facilmente discernibles por una inspeccion visual. La inspeccion visual no
puede encontrar fallas internas en el material compuesto, tales como delaminaciones,
dislocaciones y fisuras de la matriz. Se necesita de una NDT mas sofisticado para
detectarlos, aunque una persona con experiencia previa puede predecir si existe un dafio

interno antes de la utilizaciéon de otra prueba.
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3.7.2 Prueba de golpe

A veces denominado como audio, sénico o toque de moneda, esta técnica hace uso de
frecuencias en el rango audible (10Hz a 20Hz). Un método muy exacto en manos de
personal experimentado, la prueba de golpe es quiza la técnica mas comun utilizada para
la deteccién de la delaminacion y desunion. El método se realiza tocando el area de
inspeccion con un disco redondo solido o un dispositivo tipo martillo ligero y escuchando la
respuesta de la estructura al golpe. Un sonido de timbre claro y agudo es indicativo de una
estructura soélida bien unida, mientras un ruido sordo o hueco indica un area discrepante.
La velocidad de golpeo debe ser lo suficientemente rapida como para producir sonido
suficiente para que cualquier diferencia de tono sea percibida por el oido. La prueba de
golpe es eficaz en laminados delgados o en estructuras tipo sandwich con laminados
delgados. Una vez mas, inherente al método es la posibilidad de que los cambios dentro de
los elementos de la estructura puedan producir cambios de tono que puedan interpretarse
como defectos, cuando estos estdn presentes por la manufactura del elemento. Esta
inspeccion debe realizarse en un éarea lo mas silenciosa posible y por personal

experimentados y familiarizado con la configuracién interna de la pieza a inspeccionar.

3.7.3 Rayos X

Rayos X o radiografia como también es conocido, es un método muy util de NDT en que
esencialmente permite una vista en el interior de la pieza. Este método de inspeccion se
realiza pasando rayos x a través de la pieza o ensamble que se esta probando mientras se
registra la absorcion de los rayos sobre una pelicula sensible a los rayos x. La pelicula
permite al inspector analizar variaciones en la opacidad de la exposicién grabada sobre la
pelicula, creando de hecho una visualizacion de la relacion de los detalles internos del
componente. Dado que el método registra los cambios en la densidad total a través de su
espesor, no es un método preferido para detectar defectos tales como delaminaciones que
estan en un plano normal a la direccién del rayo. Sin embargo, es un método muy eficaz
para detectar defectos paralelos a la linea central del haz de rayos x. Las anomalias internas

como las delaminaciones en las esquinas, el nicleo agrietado, agua en el nucleo, huecos

65



Universidad Autbnoma de Baja California

en las juntas adhesivas de espuma y la posicion relativa de los detalles internos se puede
ver facilmente a través de la radiografia. La mayoria de los materiales compuestos son casi
transparentes a los rayos X, por lo que se deben usar rayos de baja energia. El penetrante
opaco puede utilizarse para mejorar la visibilidad de los defectos de rotura de la superficie,

sin embargo, generalmente no esta disponible para inspecciones en servicio.

3.7.4 Ultrasonido

La inspeccion por ultrasonido ha demostrado ser una herramienta muy Util para la deteccion
de delaminaciones internas, huecos o inconsistencias en componentes de material
compuesto que no se pueden discernir por medio de la inspeccion visual o la inspeccion
por golpe. Hay muchas técnicas ultrasénicas, sin embargo cada técnica utiliza la energia
de la onda sonora con una frecuencia por encima del rango audible. Se introduce una onda
sonora de alta frecuencia (normalmente varios MHz) en la parte y se puede dirigir para
viajar normal a la superficie de la pureza, a lo largo de la superficie o en algun angulo
predefinido con respecto a la misma superficie. Se utilizan diferentes direcciones, ya que el
flujo puede no ser visible solo desde una direccion. El sonido introducido es entonces
monitoreado mientras viaja en su uta asignada a través de la pieza para cualquier cambio
significativo. Las ondas sonoras ultrasonicas tienen propiedades similares a las ondas de
luz. Cuando una onda ultrasoénica golpea un objeto de interrupcién, la onda o energia es
absorbida o reflejada de nuevo a la superficie. La energia sénica interrumpida o disminuida
es entonces recogida por un transductor de recepcién y convertida en una pantalla en un
osciloscopio o un registrador grafico. La pantalla permite al operador evaluar de forma
comparativa las indicaciones discrepantes con respecto a aquellas areas que se sabe que
estan en buen estado. Para facilitar la comparacién, se establecen estandares de referencia

y se utilizan para calibrar el equipo ultrasénico.

Ultrasonido por transmisién esta técnica puede ser utilizada cuando ambos lados de la
pieza a inspeccionar sean accesibles. El alto voltaje se aplica a un cristal piezoeléctrico
contenido dentro del transductor. Este cristal transforma la energia eléctrica en energia
mecénica en forma de ondas sonoras ultrasénicas. Las ondas ultrasénicas se propagan a

través de la parte hacia el transductor receptor donde la energia mecéanica se transforma

66



Universidad Autbnoma de Baja California

de nuevo en energia eléctrica. Se necesita un acoplador distinto del aire para que este
método funcione. En el entorno, la parte se sumerge en agua o se utiliza un sistema de
agua inyectada. Se debe de tener cuidado al usar el material de acoplamiento distinto del
agua para no contaminar el material compuesto. Los acoplantes solubles en agua funcionan
bien. La salida se puede representar graficamente en un sistema de grabacion o mostrarse
mediante un medidor o un osciloscopio. Los defectos dentro de la estructura analizada
interrumpiran o absorberan una parte de la energia y, de este modo, cambiaran la cantidad
de energia detectada por el transductor receptor. Los defectos resultantes de energia

disminuida se vuelven discernibles en las pantallas.

Pulso de eco la inspeccion ultrasénica de un solo lado puede realizarse usando técnicas
de pulso de eco. En este método, una Unica unidad de busqueda es la que funciona como
un transductor de transmisién y de recepcion que es excitado por impulsos de alta tension.
Cada impulso eléctrico activa el elemento transductor. Este elemento convierte la energia
eléctrica en energia mecénica en forma de una onda sonora ultrasoénica. La energia sénica
viaja a través de una punta de contacto de teflon o metacrilato en la pieza de prueba. Una
onda se genera en la pieza de prueba y es recogida por el elemento transductor. Cualquier
cambio en la amplitud de la sefal recibida, o tiempo requerido para que el eco vuelca al
transductor, indica la presencia de un defecto. En el pulso de eco, el acoplador se coloca

directamente en la pieza.

3.8 Técnicas de reparacion de materiales compuestos

Los materiales compuestos tienen un rango amplio de aplicacion dentro de areas como la
aeroespacial, marina, automotriz, superficies de transporte y equipo deportivo. El dafio en
los materiales compuestos no siempre se detecta por inspeccién visual y algunas veces se

debe de determinar el dafo estructural mediante pruebas no destructivas.

Algunos de los dafios en el area del elemento se pueden localizar con simple tacto en la
superficie y el sonido. El tacto en la zona nos da una respuesta a encontrar areas dafiadas
y determinar el limite entre la parte dafiada y la parte en buen estado de la estructura del

material compuesto y delimitar el area que realmente se desea reparar.
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Es de suma importancia las técnicas de deteccidn del dafio para con ello crear planes de
mantenimiento de las estructuras hechas de materiales compuestos y determinar qué areas

son mas propensas a sufrir dafios dentro de las estructuras de las aeronaves.

Las reparaciones en las estructuras de las aeronaves deben de ser controladas y llevadas
a cabo conforme al “Aircraf Structural Repair Manual” (SRM). Para aplicaciones distintas,
las reparaciones en los materiales compuestos deben ser realizadas conforme al

desempenio y requerimientos mecénicos a los que esté sometido el elemento.

3.8.1 Dafios tipicos en la estructura

La mayoria de los dafios en los compuestos reforzados con fibras son resultados de
impactos de baja y alta velocidad. En los metales la energia es disipada mediante
deformaciones elasticas, de esta manera la integridad de la estructura queda en perfectas
condiciones. Sin embargo en los materiales reforzados con fibras el dafio es usualmente
MAas extensivo y esto se ve en la superficie del elemento. Dependiendo de la geometria del
identador y la energia de impacto sera el dafio en la estructura, en los laminados se genera
un mecanismo de falla por delaminacién en el punto donde se generé el impacto como lo
muestra la Fig. 26, donde se muestra la extensién de dafio que provoca un impacto local

en un laminado.

Punto del impacto

Fig. 26 Zona de impacto y propagacién de dafio a través de la estructura [61].

Las extensiones del dafio como ya se menciono depende de la geometria y energia de
impacto del identador. El dafio no se extiende por toda la longitud de la pieza. Los efectos
sobre el rendimiento mecénico dependen de la longitud de la delaminacion en relacién con

el espesor del elemento como se muestra en la Fig. 27.
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Fig. 27 Delaminacion provocada por un impacto [61].

En las estructuras tipo sdndwich se generan efectos similares que en los laminados pero a
la vez incluyen deformaciones permanentes en el nlcleo debido a que este no tiene un
mddulo elastico amplio y por lo general se generan deformaciones plasticas en el como lo
muestra la Fig. 28, donde al tener un dafio por impacto genera una deformaciéon permanente

tanto en el laminado como el nucleo del elemento.

\/—

Fig. 28 Abolladura en la estructura tipo Sandwich [61].

En el caso donde la energia de impacto es muy grande y el area de contacto entre el
identador y el elemento es muy pequefia, puede generar rotura de la misma al existir una
penetracion completa en la estructura como se muestra en la Fig. 29. Donde existe
penetracién completa en el elemento que termina con dafio de los dos laminados y el ncleo

completo. Este fenbmeno se provoca a velocidades de impacto muy altas.

Fig. 29 Rotura en la estructura tipo Sandwich [61].
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3.8.2 Tipos de reparacion

Cuando la estructura del compuesto sufre el dafio en servicio, se pueden emplear los

siguientes tipos de reparacion:

Reparacion cosmética. En este caso si durante la inspeccidén no se determina que
el dafio no ha afectado la estructura del compuesto. Una reparacién cosmética es
la adecuada para proteger y darle estética al elemento. Este tipo de reparacion no

involucra el uso de materiales de refuerzo.

Reparacion temporal o provisional. Es comdn que en los caso de estructuras que se
encuentren en servicio, pequefias areas con dafio son detectadas las cuales no
provocan un cambio en la propiedades mecénicas en los elementos por completo.
Sin embargo deben de ser reparadas para evitar un dafio mayor. Un simple parche
es el tipo de reparaciones que se puede llevar a cabo, con una minima preparacion
y asi ayudar a proteger el componente hasta que pueda ser sacado de servicio y
realizar una reparacién estructural. Las reparaciones temporales deben estar

sujetas a una inspeccion frecuente.

Reparacion estructural. Si el dafio provoca que la estructura del compuesto se
debilite o provoca fracturas, delaminacion o desprendimiento en las fibras se debe
de remplazar la zona del dafio y reforzar con fibras, nacleo o estructuras de
sandwich, para reparar las propiedades mecanicas originales. La reparacion por
union provoca discontinuidad en las capas originales lo que nos provoca un aumento
en el estrés del elemento por lo cual se requiere capas adicionales dentro del area
de reparacion. Si el dafio del ares es muy pequefia se debe cuestionar si es apto
realizar una reparacion estructural ya que requiere remover la estructura dafiada y

preparar y muchas de las veces es mejor realizar una reparacion cosmeética.
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3.8.3 Reparacion estructural en paneles tipo sandwich

El propésito principal de la reparacion de la estructura de los compuestos es brindar un

soporte total en la aplicacion y transmision de las cargas y repartir el estrés dentro del area

del elemento. Para realizar esto la reparacion de los materiales debe de estar traslapado y

unidos adecuadamente en las capas originales del laminado por lo cual existen tres tipos

basicos de forma de realizar esto:

Reparacién por parche. En este caso el grosor del laminado original es realizado

con rellenos de capas y la reparacion del elemento son unidos a la superficie del

laminado.

Ventajas:

Es simple y rapido de realizar.

Se requiere una preparaciéon minima.

Desventajas:

La reparacion del laminado es mas gruesa y pesada que la original.

Se debe de poner mucho cuidado en la superficie para una correcta

adhesion.
[ - Capa Exira
Capas de *—Capas de Reparacion
relleno : — P pa!
! Pelicula Adhesiva
LY
Nlcleo de reemplazo Adhesivo de

empalme

Fig. 30 Reparacion por parche [61].
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o Capa Exira

; ; ,,:_——\Capas de Reparacion
‘—"/Pelicula Adhesiva
- A
Nucleo de reemplazo P ——
empalme

Fig. 31 Reparacion por parche alternativa [61].

e Reparacion de reduccién gradual lisa. En este caso el area alrededor del orificio
es lijada para exponer la seccion de cada capa en el laminado. Algunas ocasiones
una capa de relleno es colocada para favorecer la adhesion en la superficie.

Ventajas:
e Lareparacion es solo un poco mas gruesa que la original.
e Cada capa de reparacion sobrepuesta en la capa que es reparada brinda
soporte y distribucion de la carga aplicada.
e Se puede conseguir uniones mas fuertes en superficies recientemente
e expuestas.

Desventajas:
e Tiempo de la reparacion extenso.
e Se requiere de alta habilidad y es dificil de lograr este tipo de reparaciones.

+« Capa Extra

L )

Capa de relleno 0 ,‘,_.}‘;:Capas de Reparacion

(opcional)_—_! «—_ Pelicula Adhesiva

7\
Nicleo de Adhesivo de
reemplazo empalme

Fig. 32 Reparacion de reduccién gradual lisa [61].
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e Reparacion de reducciéon gradual escalonada. El laminado es lijado hacia abajo
en cada capa expuesta para lograr un escalonado. Los escalones tipicos son de 25-

50 mm por capa.

Ventajas:
e Muy similar a la reparacion de reduccién gradual lisa.

Desventajas:
e Extremadamente dificil de realizar.

[ )‘/Capa Extra
Capa de relleno ; ,‘_L\Capas de Reparacion
(opcional) ! —_F — Pelicula Adhesiva
Il \\

Nuicleo de reemplazo Adhesivo de
empalme

Fig. 33 Reparacion de reduccién gradual escalonada [61].
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Capitulo IV. Materiales y métodos.

La metodologia para obtener el comportamiento mecanico a compresién de los
especimenes de prueba se presenta en este capitulo. Los tres estados analizados son:
especimenes sin dafio, especimenes con dafio y reparados. Para determinar la influencia
gue tiene una reparacion sobre las propiedades mecanicas a compresion de los materiales

compuestos con estructura tipo sandwich.

4.1 Diseiio experimental

Para evaluar el comportamiento a la prueba de CAI de los siguientes 3 casos de estudio:

- Especimenes sin dafio.
- Especimenes con dafo.

- Especimenes reparados.

El primer caso corresponde a especimenes sin dafio, los cuales no sufrieron cambio alguno
después de su proceso de elaboracién y fueron sometidos directamente a la prueba de
compresion. Este es el punto de referencia para comparar los casos siguientes. En el
segundo caso, los especimenes se sometieron a la prueba de impacto de caida libre y baja
velocidad, los cuales no fueron reparados para posteriormente someterlos a la prueba de
CAl. Por ultimo el tercer caso corresponde a especimenes dafiados y que fueron reparados

estructuralmente para posteriormente someterlos a la prueba de CAl.

Para realizar las pruebas, se sigue el siguiente proceso descrito en el diagrama de la Fig.
34.

Prueba de Prueba de

Elaboracion de impacto de . . Reparacién de .
inspeccion no [adletreaimanas Pruebade CAl
destructiva

especimenes caidalibre y
baja velocidad

Fig. 34 Diagrama de flujo del proceso de experimentacion, el cual consta de cinco fases para
obtener el esfuerzo de compresion de los 3 estados de los especimenes antes descritos.
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Las especificaciones del experimento estan conforme a la norma ASTM D7766 [63] son las

siguientes:

- Espesor de nucleo de 1 in, laminados de 0.2 in.
- Energia de impacto de 20J y 40 J.
- Se requiere de 3 especimenes por experimento.

La cantidad de especimenes que se someteran a la prueba de CAl, se selecciona mediante
un disefio de experimento factorial 22. Como resultado se requiere un total de 15

especimenes de prueba que se distribuyen de la siguiente manera:

- 3 especimenes sin dafio.

- 3 especimenes dafiados a 20 J.

- 3 especimenes dafiados a 20 J y reparados.
- 3 especimenes dafiados a 40 J.

- 3 especimenes dafiados a 40 J y reparados.

Las energias de impacto de 20J y 40J son seleccionadas en base a los criterios que
describen a un fenémeno de impacto de caida libre y baja velocidad como se menciona en

el punto 3.1. El cual debe de realizarse en el rango 0 a 10 m/s.

4.2 Preparacion de los especimenes

La elaboracién de los especimenes se realizé en base a la norma ASTM D7766 [63] que a
su vez tiene relacién con la prueba CAl elaborada por Boeing [40], debido a que se utiliza
el mismo dimensionamiento de especimenes para la prueba de impacto y compresién. Los

especimenes son elaborados conforme al diagrama de flujo descrito en la Fig. 35.
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Aplicacion de
desmoldante en la
superficie del
molde

Dimensionamiento
y corte de las fibras gurg
y nucleo

Apilamiento de las
e d capas del laminado
inferior

Apilamiento de
capas del laminado
superior sobre el
nucleo

Colocacion del
nucleo sobre el
laminado inferior

eamd Embolsadoy vacio

Ciclo de curado en Desmolde y corte
autoclave de piezas

Fig. 35 Diagrama de flujo del proceso de elaboracién de especimenes por el método de bolsa de
vacio y curado en autoclave.

El dimensionamiento requerido de cada especimen es de: 6 x 4 x 1.125 in, son constituidos
por dos laminados de fibra aramida (Kevlar) que cubren a un nucleo tipo honeycomb

elaborado con fibra aramida y recubierto con resina fenélica, Nomex (Fig. 36).

Fig. 36. Materiales utilizados para la elaboracion de los especimenes: A la izquierda se muestra la
fibra aramida (Kevlar) y la figura de la derecha el ndcleo tipo Nomex.
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Los laminados fueron elaborados con cuatro capas de fibra aramida tejida tipo plain pre-

impregnada y cuentan con la siguiente configuracion:
(+45/0/90/ 0/90 / £45)

Los especimenes utilizados para las pruebas se fabricaron en un solo lote del cual se
obtuvieron 16 especimenes, el proceso de fabricacion utilizado fue con bolsa de vacio y

autoclave.

Como primer paso se colocé un recubrimiento de Structural Void Filing Compound EC-
3500-2 (Fig. 37) de 1 in de espesor a lo largo del contorno del nicleo tipo Nomex, lo anterior
para brindar rigidez a la estructura y evitar un colapso o aplastamiento del nicleo debido a

la presion del proceso de autoclave.

Fig. 37 Nacleo de Nomex con 1 in de Structural Void Filling Compound EC-3500-2 en el borde.

Posteriormente se realizé el dimensionamiento y recorte de las fibras pre-impregnadas (Fig.
38), este paso es indispensable debido a que la forma del corte es la forma que adopta la

parte final.
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Fig. 38 Dimensionamiento y trazado de las fibras pre impregnadas.

Para el moldeo de la parte se procedi6 a colocar cada una de las capas del primer laminado
sobre una placa de aluminio es limpiada con alcohol y se le coloca desmoldante (Frekote
mold release), el desmoldante tiene como fin que el laminado no se adhiera a la placa y
poder desmoldar la parte final con facilidad.

Después de colocar las primeras 4 capas del primer laminado (Fig. 39) se procede a colocar
el nucleo tipo panal de abeja. Por ultimo se colocan las 4 capas del segundo laminado,

guedando la parte lista para ser embolsada (Fig. 40).
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Fig. 39 Colocacion de las capas del primer laminado sobre la placa de aluminio.

Fig. 40 Colocacion del nacleo sobre el primer laminado y colocacion de las 4 capas del laminado
superior.

Para el proceso de embolsado se colocd encima del especimen las siguientes capas de
consumibles: 1) reléase film, 2) perforated film, 3) bleeder y 4) bolsa de vacio en ese orden
sobre la parte a fabricar (Fig. 41).
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Fig. 41 Se muestran las capas que son colocadas para el proceso de embolsado: 1) Release film
(café), 2) perforated film (azul), 3) bleeder (blanco), 4) bolsa de vacio (café oscuro).

Al embolsar se colocaron las terminales para realizar el vacio de 27 Psi, posteriormente se
introduce a autoclave donde se consolida el material a una temperatura de 370°F y una
presion de autoclave de 70 Psi por 2 horas con sus rampas de temperatura respectivas
como se muestra en la Fig. 42. Los parametros anteriores son determinados en base de la
hoja técnica de la fibra pre impregnada utilizada.
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Fig. 42 Ciclo de curado de los especimenes, en el cual se muestra la rampa de temperatura en dos
fases, como primera fase se mantiene la temperatura a 160°F por 30 min, se consolida la pieza a
370°F por dos horas y se enfria bajando la temperatura a 150°F por media hora y después por
enfriamiento a medio ambiente.

Para el dimensionamiento de los especimenes conforme a la norma ASTM D7766 [63], se

realizo el trazado de cada especimen con las siguientes dimensiones 6 x 4 in (Fig. 43), los

cortes se realizaron con sierra cinta (se obtiene mejor acabado que con corte de disco)
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Fig. 43 Especimenes terminados conforme a las especificaciones de fabricacion y
dimensionamiento en base a la norma ASTM D7766.

4.3 Prueba de Impacto por gravedad

Consiste en someter el material compuesto a un esfuerzo fuera del plano mediante el
impacto por caida libre y baja velocidad de un identador semiesférico. El espécimen se
coloca en una base en la cual se sujeta de sus cuatro extremos con una presion de 200 Ib,
el area de contacto entre el sujetador y el material compuesto debe ser de neopreno como
se muestra en la Fig. 44, lo anterior para mejorar el apriete sin dafiar el especimen de
prueba.

La base cuenta con un corte de 3 x 5 in lo que nos permite someter a los especimenes de
prueba a esfuerzos fuera de plano.
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Con la formula de la energia potencial se calcula la energia de impacto y la masa del
identador (la cual sera constante durante las pruebas), quedando como Unica variable la

altura.

El fenébmeno de impacto de caida libre y baja velocidad se genera al dejar caer el identador
desde una altura calculada, esto en base a la energia de impacto requerida. La energia
potencial se convierte en energia cinética al soltar el identador, dicha energia sera

transferida a los especimenes generando el dafio por impacto.

Para realizar dicha prueba, se tuvo que disefiar y construir una maquina de impacto a, la

cual se describe en el Anexo A.

Fig. 44 Esquema de Fixture de maquina de impacto, donde se muestra la base donde es colocado
el especimen para ser asegurado mediante sujetadores y poder someterlo a la prueba de impacto
de caida libre y baja velocidad. [58]

Célculo de la energia de impacto y dimensionamiento del identador

La energia de impacto se calcula mediante la energia potencial del identador antes de
soltarlo. Se debe de realizar el calculo con tres cifras significativas (ASTM D7766 [63],

seccion 13.1). Utilizando la siguiente ecuacion:

E= Ch Ec. 14
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Donde:
E = Energia potencial del identador antes de caer [J].

C.L = Relacion especifica de la energia de impacto y grosor del laminado impactado de la

estructura sandwich [6.7 J/mm]
h = Espesor nominal del laminado impactado [mm].

Con la Ec. 14, se calcula la energia potencial que requiere el identador para causar dafio

en el especimen:
E =6.7(5) =33.5] [296.5Ibf —in]

Se propone una altura maxima de disefio de 2 m, por restricciones inherentes al equipo,
mas obstante, esta altura cumple para la obtencién de la energia requerida para el propésito
del punto 4.1. Las dimensiones de la materia prima para elaborar el identador, siendo esta

coldroll 1018, se calcula la energia maxima de disefio de la maquina.

Teniendo la siguiente formula se procedera a calcular la masa del identador:

v= % Ec. 15
Donde:
v = volumen, m3,
m = masa, kg.
p = densidad del material, 5.
Despejando:
m=vp Ec. 16

Siendo el identador un cilindro con un final semiesférico, se calcula el volumen con la

siguiente formula:

v=nr2L+§nr3 Ec. 17
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Donde:
r = radio [0.0235 m]
L = longitud [0.28 m]
v =0.0005m3 [30.5 in3]
Teniendo el volumen y la densidad del material siendo un coldroll 1018 es de 7,870 %
[0.284 iln—bg] se calcula la masa del identador es:
m=4kg [8.811b]

Si se tiene que la energia potencial esta dada por:

E=mgh Ec. 18
Donde:
E = Energia potencial maxima de la maquina [J].
m = masa del identador [4 kg].
g = gravedad [9.81 m/s?]
h = altura maxima de la maquina [2 m]
Calculando se tiene que:

E =78.5] [694.8Ibf — in]

Restando la energia total con la requerida se tienen 45 J adicionales para poder variar la

experimentacion en base a la energia de impacto

Calibracioén del equipo de impacto

Para la calibracién de la maquina disefiada para las pruebas de impacto de caida libre y

baja velocidad se tomé en cuenta los siguientes puntos:

- Verificacion de la zona de impacto (centro del especimen).
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- Verificacion de nivel de la maquina, se realiza mediante niveles de agua para evitar
una posible inclinacién en el impacto.

- Verificacién de la altura de impacto.

Para asegurar lo anterior, se realizaron pruebas a 5 especimenes para verificar visualmente

el dafio y descartar anomalias en el experimento.

4.4 Analisis de profundidad de identacién del dafio.

Se cuantificé la identacion al impacto mediante un medidor de caratula (Fig. 45). Para lo
cual se realizé un barrido a lo largo de los ejes “X” y “y” que pasan por el punto medio del
impacto como se muestra en la Fig. 46. Las mediciones son realizadas tomando la medicion
de profundidad de identacion cada 0.125 in sobre cada eje trazado a lo largo de todo el
especimen, lo anterior nos ayuda tipificar la penetracion en la zona de impacto, y nos

permite describir la curva de identacion en el especimen a lo largo de los ejes “X” y “y”.

Fig. 45 Medidor de caratula utilizado para la medicidn de la identacién en el especimen.
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Fig. 46. Esquema que muestra las lineas en los ejes "x" y "y", que pasan por el punto medio del
impacto y son tomadas como referencia para tomar las mediciones de profundidad de identacion a
lo largo del especimen.

4.5 Analisis de area de dafio

Para medir el area de dafo de los especimenes dafiados se utilizaron dos técnicas: 1)
Inspeccidn visual y 2) Ultrasonido C-scan de pulso eco. Estas técnicas se aplicaron a la

totalidad de los especimenes dafiados.

La medicion del area de dafio mediante inspeccidn visual se realizé conforme a la norma
ASTM D7766 [63], seccion 11.5. Donde se sugiere realizar un trazado de dos ejes paralelos
a los ejes “x” y “y” del especimen, los cuales pasan por el centro del dafio provocado por el
impacto. Posteriormente, se trazan otros dos ejes con un angulo de 45° respecto a los

primeros como se muestra en la Fig. 47.
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La medicion de extension de dafio observable se realiza sobre los ejes trazados, colocando
una marca donde se observa la maxima extension de dafio, posteriormente se mide la
extension de dafio desde el centro hacia la marca colocada en cada uno de los ejes. Lo que
nos proporciona 8 mediciones lineales sobre los ejes en 0°, 45°, 90°, 135°, 180°, 225°, 270°
y 315°. Lo anterior también nos permite delimitar el perimetro de area de dafio si se traza

una linea recta al unir los puntos como se muestra en la Fig. 48.

Fig. 47. Se muestra los ejes que son trazados a lo largo de los ejes “X” y “y” del especimen, asi
como a cada 45°, que tienen como punto de coincidencia el punto medio de la zona dafada por
impacto. Las marcas rojas indican el alcance que tuvo la extension de dafio en cada eje.
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Fig. 48. La delimitacion del perimetro del area de dafio es representada con color azul, dicho
perimetro se obtiene al unir con una linea recta las maximas extensiones de dafio en cada eje
(marca roja)

La prueba de ultrasonido C-scan fue realizada con el método de pulso eco. El cual nos
permite observar mediante una imagen digital el dafio en el especimen mediante un cambio

de color en los pixeles, los pardmetros de la prueba fueron los siguientes:

Frecuencia de escaner: 1 MHz.
Velocidad de escaneo (Eje “Y”): 16 mm/seg
Eje movil: Eje “X”

Intervalo de eje de escaneo: 0.120”

Al obtener la imagen digital, la medicion de extension de dafio se realiz6 utilizando la misma
metodologia que la inspeccién visual, con la diferencia de que la medicién se obtuvo con la
utilizando un programa para el tratado de imagenes (Fig. 49) que cuenta con un mddulo
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que nos permite realizar mediciones directamente de la imagen obtenida con la prueba de

C-scan.

PS Archive Edicién Imagen Capa Texio Seleccion Filire 3D Vista

| R Selec, autom.: Grupo 3 Mostrar contr, transf,

Sin titulo-1 al 100% (Capa 1, RGB/8) *

100% @

Linea de tiempo

Fig. 49. Tratado de imagen para la medicién de area de dafio.

Obtencién del area de dafio

Con los datos de extensién maxima de dafio en cada uno de los ejes y la delimitacién del

perimetro, se procedio a calcular el area de dafio de la siguiente manera:

e Se traz6 un croquis en un programa CAD (Catia V5), con los datos obtenidos
describiendo los perimetros medidos.

e Se utilizé la herramienta de propiedades del croquis donde se puede obtener
el area del croquis que corresponde a cada una de las mediciones de cada

especimen analizado.

90



Universidad Autbnoma de Baja California

4.6 Reparacion de los especimenes dafados

La reparacion se realizé en un total de 6 especimenes, conforme al punto 4.1. En el
diagrama de la Fig. 50, donde se muestra el proceso para realizar la reparacién en los
especimenes de prueba que fueron dafiados en la prueba de impacto de caida libre y baja

velocidad.

Reduccidn gradual
tamd POrcada capa del
laminado

Determinacion de Remocion de area
area de dafio de dafio

Colocacién de
nucleo y capas de
laminado en el
especimen

Colocacion de filler
alrededor del
nucleo

Corte de nucleoy :

fibras

Embolsado y vacio

Curado en horno
de las partes

Fig. 50 Diagrama de flujo que describe el proceso para la reparacion de loes especimenes de
prueba que fueron dafiados por la prueba de impacto de caida libre y baja velocidad.

Para poder realizar la reparacion se debe determinar el area dafiada y posteriormente
remover el material que corresponde a dicha area como se muestra en la Fig. 51 . El &rea
de dafio se determina conforme al punto 4.5. Al remover el nucleo dafiado, se realiza una
reduccion gradual por cada capa del laminado conforme a la reparacion de reduccion

gradual lisa descrita en el punto 3.8.3.
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Fig. 51 Remocidn de area de dafio mediante la utilizacién de una herramienta de rotacién
neumatica y una herramienta de corte en el especimen 6.

Posteriormente se realiza el recorte de las fibras pre impregnadas utilizadas para la
reparacion (Fig. 52). Las direcciones de las fibras seran las mismas con las que contaba el

laminado anterior.

Fig. 52 Fibras recortadas para la reparacion del laminado dafiado.
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La Fig. 53 muestra como se coloca Structural Void Filling Compound EC-3500-2 y material

nuevo (nucleo) en la zona donde se removio el material que sufrio dafio al someterlo a la

prueba de impacto.
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-\.’.‘ “Q.“--“ r
\\‘
I
|
|
\
1
g - e
‘:-r 7 el o' = ’."‘
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Fig. 53 A la izquierda se muestra la colocacion de Structural Void Filling Compound EC-3500-2
(color negro) alrededor del orificio generado por la remocién de material, a la derecha se muestra el

nicleo colocado en la zona donde se removi6 el nlcleo dafado.

Por ultimo se colocan cada una de las capas de fibras anteriormente recordadas sobre el

nucleo, generando un nuevo laminado, como se muestra en la Fig. 54.
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Fig. 54 Colocacion de las capas de fibra, para generar un nuevo laminado.

El proceso termina realizando el embolsado de los especimenes reparados como se
muestra en la Fig. 55, para posterirmente meterlos al horno de curado, bajo las mismas

condiciones que se describen en el ciclo de curado de la Fig. 42.

Fig. 55. Embolsado de los especimenes que fueron reparados.
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4.7 Modo de falla de los especimenes a la prueba de CAI

Para la realizacién de la prueba se requirié de un fixture para montar los especimenes
(Anexo B). La montura de los especimenes en el fixture tiene como fin enfocar la fuerza de
compresion aplicada en la zona del especimen que es menos estable (zona de dafio por
impacto), esto nos permite concentrar el esfuerzo en la zona mas débil para poder observar

la propagacién de la falla a través del especimen.

El fixture tiene todas las consideraciones de construccién y tolerancia establecidas por la
norma ASTM 7137 [46] y Boeing BSS-7260 [40], pero se realizaron modificaciones para
adaptarlo a las dimensiones del especimen, dichas modificaciones no cambian la esencia
de la prueba.

Durante la prueba una pre carga inicial de 450 N (100 Ibf) de compresion fue inducida con
el fin de montar y evitar movimiento en el especimen al empezar la prueba, posteriormente
esta pre carga se reducird a 150 N (35 Ibf) y se resetea a cero al iniciar la prueba. La
velocidad de la prueba fue de 0.25 in/min. Los parametros anteriores son los sugeridos por
la norma ASTM 7137 [46].

Mediante una inspeccion visual y la revisidbn de grabacion de video de las pruebas se
procedié a caracterizar el modo de falla de cada uno de los especimenes sometidos a la
prueba de CAIl conforme al punto 3.2.
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Capitulo V Resultados

En este capitulo se presentan los resultados experimentales obtenidos de los ensayos
realizados. Se obtuvo informacién sobre el area de dafio e identaciéon de la prueba de
impacto de caida libre y baja velocidad, como resultado también se obtuvieron los esfuerzos
a compresion y modo de falla de cada uno de los especimenes analizados con la prueba
de CAI.

5.1 Resultados de prueba de impacto

En la Tabla 7 y 8 se presentan los parametros del impacto, area de dafio medida

visualmente y con c-scan, profundidad maxima del dano los ejes “x” y “y” por cada

especimen que fue sometido a prueba.

Tabla 7 Bitacora de pruebas de impacto a 20J, donde se muestran las especificaciones de cada
experimento asi como los datos de area de dafio e identacion maxima.

Bitacora de Pruebas de impacto a 20J

Energia . Area de Area de Profundidad Profundidad
Altura de Velocidad ~ ~ P P

Especimen impacto . de de impacto dano d"’.‘”O maxima de maxima de
(m) impacto (mls) medida medida C-  dafio eje X dafio eje Y

J) visual (in2) scan (in2) (in) (in)

1 0.5 20 2.82 0.92 1.09 0.157 0.155

2 0.5 20 2.82 0.97 1.02 0.152 0.182

4 0.5 20 2.82 11 1.12 0.164 0.181

5 0.5 20 2.82 0.97 0.99 0.16 0.161

8 0.5 20 2.82 1.12 1.28 0.155 0.157

11 0.5 20 2.82 1.17 1.15 0.178 0.175

Media 1.04 1.11 0.16 0.17

Desviacién Estdndar 0.101 0.103 0.009 0.012
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Tabla 8 Bitacora de pruebas de impacto a 40J, donde se muestran las especificaciones de cada

experimento asi como los datos de area de dafio e identacién maxima.

Bitacora de Pruebas de impacto a40J

Energia . Area de Areade Profundidad Profundidad
Altura de Velocidad ~ ~ . L

Especimen impacto . de de impacto dar!o da}no maxima de maxima de
(m) impacto (mls) medida medida C- dafio eje X dafio eje Y

(®)] (in2) scan (in2) (in) (in)

3 1 40 4 1.29 1.38 0.52 0.422

6 1 40 4 1.37 1.34 0.567 0.347

7 1 40 4 1.41 1.43 0.34 0.315

9 1 40 4 14 1.33 0.359 0.355

10 1 40 4 1.41 1.4 0.495 0.42

12 1 40 4 1.37 1.28 0.47 0.472

Media 1.38 1.36 0.46 0.39

Desviaciéon Estandar 0.045 0.054 0.091 0.059

5.1.1 Resultados de area de dafio

En la Tabla 9 se muestran las mediciones de extension de dafio tomadas cada 45° desde

el centro del impacto medidas mediante una inspeccién visual y el tratado de imagen

obtenido mediante la prueba de ultrasonido C-scan.

Tabla 9. Concentrado de datos de extension de dafio medido en in conforme a la metodologia del
punto 4.5, se muestran las mediciones realizadas con la técnica visual y la técnica de C-scan de

especimenes dafiados a 20J.

Medicién Visual de especimenes dafiados a 20 J

- L, Direccién angular
Identificacion 9

0° 45° 90° 135° 180° 225° 270° 315°
Especimen 1 0.56 0.50 0.56 0.63 0.63 0.56 0.50 0.63
Especimen 2 0.63 0.56 0.56 0.56 0.63 0.56 0.63 0.63
Especimen 4 0.50 0.56 056 0.75 0.69 0.63 0.56 0.75
Especimen 5 0.56 0.56 0.50 0.50 0.63 0.63 0.56 0.75
Especimen 8 0.63 0.63 0.63 0.63 0.63 0.63 0.63 0.63
Especimen 11 0.63 0.56 0.63 0.81 0.63 0.56 0.63 0.69
Media 0.58 0.56 0.57 0.65 0.64 0.59 0.58 0.68
Desviacién Estandar 0.05 0.04 0.05 0.12 0.02 0.04 0.05 0.06
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Medicién C-scan de especimenes dafiados a 20 J

Identificaciéon

Direccion angular

0° 45° 90° 135° 180° 225° 270° 315°
Especimen 1 0.65 0.61 0.60 0.69 0.60 0.60 0.58 0.64
Especimen 2 0.60 0.57 0.58 0.56 0.55 0.63 0.68 0.64
Especimen 4 0.79 0.59 0.63 0.56 0.50 0.65 0.67 0.65
Especimen 5 0.57 0.51 0.67 0.56 0.64 0.59 0.63 0.57
Especimen 8 0.67 0.66 0.74 0.62 0.62 0.70 0.67 0.71
Especimen 11 0.64 0.70 0.62 0.58 0.59 0.67 0.62 0.68
Media 0.65 0.60 0.64 0.59 0.58 0.64 0.64 0.65
Desviacién Estandar 0.1 0.1 0.1 0.05 0.05 0.04 0.04 0.05

Tabla 10 Concentrado de datos de extension de dafio medido en in conforme a la metodologia del
punto 4.5, se muestran las mediciones realizadas con la técnica visual y la técnica de C-scan de
especimenes dafiados a 40J.

Medicién Visual de especimenes dafiados a 40 J

Identificacion

Direccion angular

0° 45° 90° 135° 180° 225° 270° 315°
Especimen 3 0.69 0.75 0.63 0.63 0.69 0.63 0.63 0.75
Especimen 6 0.69 0.75 0.63 0.69 0.69 0.69 0.69 0.75
Especimen 7 0.75 0.75 0.75 0.69 0.69 0.69 0.69 0.63
Especimen 9 0.75 0.69 0.69 0.63 0.75 0.63 0.75 0.75
Especimen 10 0.75 0.69 0.69 0.75 0.75 0.69 0.69 0.69
Especimen 12 0.75 0.75 0.75 0.63 0.69 0.63 0.69 0.69
Media 0.73 0.73 0.69 0.67 0.71 0.66 0.69 0.71
Desviacién Estandar 0.03 0.03 0.05 0.05 0.03 0.03 0.04 0.05

Medicidon C-scan de especimenes dafiados a 40 J
Identificacion Direccion angular

0° 45° 90° 135° 180° 225° 270° 315°
Especimen 3 0.70 0.77 0.73 0.73 0.60 0.68 0.68 0.71
Especimen 6 0.73 0.71 0.73 0.70 0.67 0.68 0.60 0.69
Especimen 7 0.75 0.75 0.71 0.73 0.68 0.69 0.67 0.71
Especimen 9 0.67 0.66 0.71 0.66 0.68 0.73 0.69 0.69
Especimen 10 0.73 0.68 0.71 0.67 0.73 0.74 0.72 0.70
Especimen 12 0.79 0.66 0.73 0.69 0.66 0.64 0.58 0.63
Media 0.73 0.71 0.72 0.70 0.67 0.69 0.66 0.69
Desviacién Estandar 0.04 0.05 0.01 0.03 0.04 0.04 0.06 0.03
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Utilizando los datos de la Tabla 9 se grafico el perimetro del area de dafio con el fin de
mostrarlo de manera visual, como se observa en la Fig. 56 y Fig. 57, la medicion tomada
con la técnica visual se presenta con el gréfico en color verde y la medicién tomada con la

técnica de C-scan con el grafico de color azul.

En la Fig. 56, se presenta la comparativa de la medicion visual y C-scan de los especimenes
dafiados a una energia de impacto de 20 J. Se observa que la medicion de C-scan en todos
los especimenes delimita el contorno exacto del perimetro de dafio. En el caso de la
medicion tomada visualmente, se observa que las mediciones del especimen 4 son
excedidas hacia donde no existe dafio, especificamente en las direcciones de 135° y 180°.
Para el especimen 5, existe una medicién excedida en la direccién de 315° y en el caso del

especimen 11 en direccion de 135°.
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Fig. 56 Imagenes digitales obtenidas con la prueba de C-scan, se muestra la comparativa de la
delimitacion del area de dafio medida visualmente (grafico color verde) con lo medido con el
tratado de la imagen digital (grafico color azul), de los especimenes que fueron dafiados a 20J.
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En la Fig. 57, se presenta la comparativa de la medicion visual y C-scan de los especimenes
dafiados a una energia de impacto de 40 J. Se observa que la medicion de C-scan en todos
los especimenes delimita el contorno exacto del perimetro de dafio. Y en el caso de las
mediciones visuales se observa que tiende a ser muy similar a las mediciones tomadas por

C-scan mas no resultan ser iguales.
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Fig. 57. Imagenes digitales obtenidas con la prueba de C-scan, se muestra la comparativa de la
delimitacion del area de dafio medida visualmente (grafico color verde) con lo medido con el
tratado de la imagen digital (grafico color azul), de los especimenes que fueron dafiados a 40J.
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Una vez obtenida la delimitacién del perimetro, se procedié a calcular el area de dafio
conforme al punto 4.5 y se presenta un concentrado en las Tabla 11 y Tabla 12, la mayor
diferencia entre mediciones se adjudicé a el especimen 1 con un 15.6%. En los
especimenes impactados a 20 J se present6 un error promedio de 6% en la medicion visual,

a su vez en los especimenes impactados a 40 J se obtiene un error promedio de 4%.

Tabla 11. Diferencia de area entre la medicion visual y C-scan referenciada a la medicién visual de
especimenes dafiados a 20J.

Area de Area de dafio Diferencia
Identificacion dafio medida medida C- A %

. ‘ rea

(in2) scan (in2)
Especimen 1 0.92 1.09 0.17 15.6
Especimen 2 0.97 1.02 0.05 4.9
Especimen 4 1.1 1.12 0.02 1.8
Especimen 5 0.97 0.99 0.02 2.0
Especimen 8 1.12 1.28 0.16 1255
Especimen 11 1.17 1.15 0.02 17
Media 1.042 1.108 0.073 6.424
Desviacién estandar 0.101 0.103 0.072 6.103

Tabla 12 Diferencia de area entre la medicion visual y C-scan referenciada a la medicién visual de
especimenes dafiados a 40J.

Area de Area de dafio

Identificacion dafio medida  medida C- D”/e;ree’;da %
(in2) scan (in2)

Especimen 3 1.29 1.38 0.09 6.5
Especimen 6 1.37 1.34 0.03 2.2
Especimen 7 1.41 1.43 0.02 1.4
Especimen 9 1.4 1.33 0.07 5.3
Especimen 10 1.41 1.4 0.01 0.7
Especimen 12 1.37 1.28 0.09 7.0
Media 1.375 1.36 0.052 3.861
Desviacién Estandar 0.045 0.054 0.036 2.746
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5.1.2 Resultados de identacion

Los datos que describen la identacion que fueron medidos conforme al punto 4.4, son
representados graficamente.

Se observa en la Fig.58, un comportamiento de la identacién similar en los especimenes
dafiados a 20J a lo largo de eje “x”, destacando que existe una diferencia de 0.03 in entre
la identacibn méxima obtenida en el especimen 8 comparada con la maxima obtenida del
especimen 1. Esa diferencia se mantiene en las mediciones a lo largo del eje “y”
comparando los mismos especimenes como lo muestra la Fig.59. El promedio de la

identacion maxima medida a lo largo del eje “x” es de 0.165 in y en el eje “y” de 0.166 in.

Profundidad de penetracién al impacto en X
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Especimen 1 Especimen2 —Especimen 4 Especimen5 —Especimen8 —Especimen 11
Fig.58 Identacién medida a lo largo del eje “x” de cada uno de los especimenes que fueron

impactados a una energia de 20 J, donde el eje x se muestra la localizacién del barrido a lo largo
del especimeny en el eje y la profundidad de penetracion.
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Fig.59 Identacién medida a lo largo del eje “y” de cada uno de los especimenes que fueron
impactados a una energia de 20 J, donde el eje x se muestra la localizacion del barrido a lo largo
del especimen y en el eje y la profundidad de penetracion.

Enla Fig.60, es observable un comportamiento de la identacién distinto en los especimenes
7 y 9 comparado con los otros 4 especimenes en los que se muestra una similitud, lo
anterior fue debido a que en los especimenes 7 y 9 no existié una rotura de fibras total por
ende su penetracion al impacto fue menor en las mediciones a lo largo del eje “x”. Alo largo
del eje “y” se tuvo el mismo comportamiento como se muestra en la Fig.61, solo que se
incluye al especimen 6, el cual en direccion de este eje ho mostro una rotura total de las
fibras. El promedio de la profundidad méaxima de penetracion en el eje “x” fue de 0.46 in,

mientras que para el eje “y” de 0.39 in.
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Fig.60. ldentacién medida a lo largo del eje “x” de cada uno de los especimenes que fueron
impactados a una energia de 40 J, donde el eje x se muestra la localizacién del barrido a lo largo
del especimen y en el eje y la profundidad de penetracion.
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Fig.61. ldentacién medida a lo largo del eje “y” de cada uno de los especimenes que fueron
impactados a una energia de 40J, donde el eje x se muestra la localizacion del barrido a lo largo
del especimeny en el eje y la profundidad de penetracion.
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5.2 Resultados de prueba de compresién después del impacto

A continuacién se presentan los resultados obtenidos con la prueba de compresion. En la
Tabla 13 se muestra un concentrado de los promedios del esfuerzo maximo, porcentaje de

reduccion y recuperacion de la propiedad de compresion.

Se realizé una comparativa entre los distintos estados de los especimenes que fueron
descritos en el punto 4.1, obteniendo como resultado una reduccién en el esfuerzo maximo
de compresion del 24% en los especimenes dafiados a 20J, logrando recobrar la propiedad
de compresién en un 6.4% realizando una reparacion. Y en el caso de los especimenes
dafiados a 40J se obtuvo una reduccion del 28.7% en su esfuerzo maximo de compresion,

logrando recobrar un 11.1% en su propiedad de compresidon mediante la reparacion.

Tabla 13. Comparativa de esfuerzo maximo, porcentaje de reduccion y recuperacion de la
propiedad de compresion de cada estado de los especimenes.

Esfuerzo max. % Reduccion % Recuperacion

Identificacién de compresion  del esfuerzoa  del esfuerzo a
(Ibf/in?) compresion compresion
Especimenes sin dafio 1208.0 0 -
Especimenes dafiados a 20 J sin reparar 918.3 24.0 -
Especimenes dafiados a 20J reparados 994.9 17.6 6.4
Especimenes dafiados a 40 J sin reparar 861.9 28.7 -
Especimenes dafiados a 40J reparados 995.8 17.6 11.1

Especimenes sin dafio

Los especimenes sometidos a la prueba de CAl, sin someterse a la prueba de impacto
tuvieron un comportamiento similar y fallaron en la misma zona, en el borde superior. Como
se muestra la Fig. 62, el especimen 13 falla por aplastamiento del nicleo en la zona superior
el cual provoca arrugas en el laminado superior y desunion entre nucleo y laminado inferior
observable en circulo rojo de la imagen. El esfuerzo de compresion maximo que obtuvo el
especimen 13 fue de 1244 Ibf/inchz.
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Fig. 62. Espécimen 13 después de la prueba de CAl.

De igual manera se presenta el mismo comportamiento en el especimen 14, pero contrario
al primero, el laminado superior es el que sufre la desunidn con el nucleo como se muestra
en la Fig. 63. El esfuerzo de compresion maximo en la prueba al especimen 14 fue de 1249
Ibf/inchz2.

Fig. 63 Espécimen 14 después de la prueba de CAl.

El especimen 15 mantuvo el mismo comportamiento que los dos anteriores y el modo de
falla fue similar al especimen 13 el cual mostro desunién entre el laminado inferior y el

nucleo. Pero en este caso existe una ligera inclinacion del nucleo hacia el laminado inferior
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como se muestra en la Fig. 64. El esfuerzo de compresion maximo obtenido en la prueba

para el especimen 15 fue de 1129 Ibf/inch2.

Fig. 64 Espécimen 15 después de la prueba de CAl.

La caracterizacion de los modos de falla para los especimenes sin dafio sometidos a la
prueba de CAIl se defini6 conforme al punto 3.2 y para el caso especifico de estos

especimenes se obtuvo un modo de falla tipo CAT.

El comportamiento de esfuerzo-deformacion de los especimenes se muestra en Fig. 65
donde podemos notar que a una deformacion de 0.13 in se alcanza un maximo esfuerzo de
1100 Ibf/inch? posteriormente cae el valor del esfuerzo y vuelve a subir cuando se alcanza

una deformacion de 0.25 in en el caso de los especimenes 13y 14.
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Fig. 65 Curva de esfuerzo-deformacién de los especimenes sin dafio sometidos a la prueba de CAl donde se muestra un comportamiento similar

en los especimenes que no fueron sometidos a las pruebas de impacto.
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Especimenes dafiados a 20 J

En la Fig. 66 se muestra el especimen 2 después de la prueba de CAI, el modo en el que el
especimen fallo resulto en el desprendimiento entre los laminados y nucleo provocado por un
aplastamiento de nucleo en la parte inferior, como se muestra en el circulo rojo. El esfuerzo de

compresion maximo alcanzado por el especimen fue de 874 Ibf/inchz.

Fig. 66. Espécimen 2 después de la prueba de CAl.

El comportamiento a la prueba de CAI es similar para los especimenes 4 y 8, donde el modo de
falla que se presenta tiene similitud, representado por un pandeo en la estructura hacia el
laminado impactado, esto generé desunion del laminado y nucleo en la zona de impacto,
terminando con la propagacion de la falla a través de la zona de dafio hacia los bordes del

especimen.

En la Fig. 67, se observa en las imagenes frontales de especimen 4 y 8 la propagacion de la falla
a través del dafio y en las imagenes laterales se observa la inclinacion de la estructura hacia el
laminado impactado, resaltando en el circulo rojo la desunion que existe entre nicleo y laminado
en la zona de falla. Los esfuerzos de compresion maximos obtenidos en los especimenes 4y 8

fueron de: 912 Ibf/inch? y 968 Ibf/inch? respectivamente.
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Fig. 67 Especimenes 4 y 8 después de la prueba de CAl.

El comportamiento de la curva esfuerzo-deformacion de cada especimen dafiado a 20J se
muestra en la Fig. 68, donde es observable que los especimenes 2 y 8 tienen un comportamiento
muy similar, alcanzando su maximo esfuerzo a 0.11 in y 0.14 in de deformacion respectivamente.
En el caso del especimen 4 tiende a tener un comportamiento similar a los otros 2 especimenes
hasta que alcanza una deformacién de 0.26 in y su esfuerzo comienza a elevarse para caer
subitamente y seguir comportandose similar a los especimenes 2 y 8. Esto es debido a que el

laminado dafado fallo en dos etapas.
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Fig. 68 Curva de esfuerzo-deformacion de los especimenes dafiados por un impacto de 20J sometidos a la prueba de CAl, donde se puede apreciar en la imagen
del especimen la imagen en el momento exacto donde ocurre la propagacion de la falla, posteriormente existe una caida en su esfuerzo a compresion.
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Especimenes dafiados a 20 J y reparados

En el caso de los especimenes que fueron reparados posteriormente a que fueron dafiados
por un impacto de caida libre de 20J, se presentaron dos modos de falla: aplastamiento de
nucleo en el borde inferior y falla lateral a través de dafio. En la Fig. 69, se muestra una
combinacion de los modos de falla mencionados anteriormente, pero predomina el
aplastamiento del nacleo y laminados en la parte inferior, como se muestra en el circulo
rojo, que fue el causante principal de la falla de la estructura. El esfuerzo maximo obtenido

en la prueba de CAl en el especimen 1 fue de 1100 Ibf/inch2.

Fig. 69. Espécimen 1 después de la prueba de CAl

En el caso del especimen 5, solo se presenta un modo de falla, que a su vez es similar al
modo de falla predominante del especimen 1, se muestra en el circulo rojo de la Fig. 70
donde se aprecia perfectamente el aplastamiento del nicleo y la desunion que esto provoca
entre ndcleo y laminados. . El esfuerzo méximo observado con la prueba de CAIl en el

especimen 5 fue de 934 Ibf/inch2.
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Fig. 70 Espécimen 5 después de la prueba de CAl.

En el dltimo especimen que se analizd bajo estas condiciones, se muestra que existen dos
zonas vulnerables después de la prueba de CAl, el modo de falla lateral a través del dafio
es el predominante, el cual genera desunién entre el nucleo y laminado en la zona de
reparacion. . El esfuerzo maximo obtenido en la prueba de CAl en el especimen 11 fue de
949 |bf/inch2.

Fig. 71 Espécimen 11 después de la prueba de CAl.

El comportamiento a compresion de los especimenes analizados anteriormente se muestra
en la Fig. 72 donde se observa que se logran obtener esfuerzos maximos ligeramente por
encima de los obtenidos en los especimenes que fueron dafiados y cuya informacion se

muestra en la Fig. 68.
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Fig. 72. Curva de esfuerzo-deformacién de los especimenes dafiados por un impacto de 20J y reparados sometidos a la prueba de CAl, donde se aprecia la
imagen del especimen 1 en el momento en el que se propaga la falla a través de la reparacion, posteriormente existe una caida en su esfuerzo.
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Especimenes dafiados a 40 J

En los especimenes dafiados a 40J, se observa una similitud en su modo de falla, en los
tres casos se presenta un modo de falla lateral a través del dafio por impacto, esto genera
desunion entre el nucleo y el laminado en la zona de la falla, asi como una ligera inclinacion

de la estructura hacia el laminado impactado.

En la Fig. 73, se muestran imagenes frontales y laterales de cada uno de los especimenes,
resaltando en un circulo rojo la desunién antes mencionada. Los esfuerzos de compresion
méaximos obtenidos en los especimenes 3, 7 y 10 fueron: 906 Ibf/inch2, 863 Ibf/inchzy 815

Ibf/inch? respectivamente.
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Fig. 73 Especimenes 3, 7 y 10 después de la prueba de CAl, se observa una similitud en su modo
de falla.
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En la Fig. 74 se muestra el comportamiento de la curva esfuerzo-deformacion de los
especimenes donde se destaca el esfuerzo maximo de 906 Ibf/inch? obtenido por el
especimen 3, después de su maximo se muestra una caida repentina del esfuerzo, esto
debido a que en ese momento se propaga la falla hasta llegar a los bordes. A una
deformacioén de 0.5 in este mismo especimen llega a tener un tercio de su esfuerzo maximo

alcanzado.
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Fig. 74. Curva esfuerzo-deformacioén de los especimenes dafiados por un impacto de 40J sometidos a la prueba de CAl, donde se muestra la imagen del
especimen en el instante que ocurre la propagacion de la falla y posteriormente disminuye su esfuerzo a compresion.
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Especimenes dafiados a 40J y reparados

El comportamiento de especimen 6 a la prueba de CAl, fue similar a un comportamiento de
un especimen que no ha sido reparado, el modo de falla que presento el especimen fue
lateral a través del dafio, provocando la desunion del laminado impactado y el nucleo, esto
se observa en la Fig. 75 denotado en un circulo rojo. Cabe recalcar que el parche de la
reparacion se desprendié durante la prueba. El esfuerzo maximo obtenido en la prueba para

el especimen 6 fue de 872 Ibf/inchz.

Fig. 75 Espécimen 6 después de la prueba de CAI.

El modo de falla presentado en los especimenes 9y 12 es el comUn que presentaron los
especimenes sin dafio, el cual ocurrié por aplastamiento en el borde superior, en la Fig. 76,
se realza en circulo rojo las zonas en las que se presenta desunion entre los laminados y
nucleo debido a la compactacién de este segundo. Los esfuerzos maximos obtenidos en la

prueba para los especimenes 9y 12 fueron: 959 Ibf/inch? y 1155 Ibf/inch? respectivamente.
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Fig. 76. Espécimen 9 y 12 después de la prueba de CAl.

El comportamiento de la curva esfuerzo-deformacién de los especimenes antes descritos
se muestra en la Fig. 77, donde visiblemente el comportamiento del especimen 6 es distinto
a los especimenes 9y 12. Se puede inferir que esto sucede por el modo de falla que es a
través de la zona reparada y el desprendimiento del parche de reparacion que se describié

antes.
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Fig. 77. Curva esfuerzo-deformacion de los especimenes dafiados por un impacto de 20J y reparados sometidos a la prueba de CAl. Donde se aprecia que el
especimen 6 va a la baja al contrario de los especimenes 9y 12, esto debido a que el parche de reparacion se desprendié en el laminado.
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Después de realizar la prueba de CAIl se determina que los modos de falla en los
especimenes en base a la Norma ASTM D7766 [63] y como se describe en el punto 3.2 es

la siguiente:

e Para los especimenes sin dafio se tiene un cédigo de falla tipo CAT, lo que
refiere a un aplastamiento de nucleo y laminados en el borde superior de la
estructura.

e Paralos especimenes dafiados y sin reparar no fue distinto el codigo de falla
para el dafio de 20J y 40J, se observo un codigo de fallatipo LDM, que refiere
a un modo de falla lateral a través del dafio en la parte media de la estructura.

e El modo de falla para los especimenes reparados fue variado, para los
especimenes reparados a dafio de 20J el cédigo de falla fue tipo LDM (2
especimenes) y tipo CAB, este segundo refiere a un aplastamiento en el
borde inferior de la estructura. En el caso de los especimenes reparados a
dafio de 40J, un especimen tuvo fallo de tipo LDM y dos més tipo CAT,

aplastamiento en el borde superior.
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Capitulo VI. Conclusiones

Para el caso especifico de materiales, configuracion de laminado, energias de impacto de

caida libre y baja velocidad que se describen en el capitulo IV, se concluye lo siguiente:

Fue posible determinar la influencia que tiene una reparacion para lograr una mejora en la
propiedad de compresion. Se demostré que una reparacion le brinda estabilidad y rigidez a

la estructura, lo cual es fundamental para recobrar sus propiedades a compresion.

Esto se comprobd sometiendo a los especimenes a la prueba de CAI. Se recobr6 en un
6.4% la propiedad de compresiébn en especimenes dafiados a 20J y un 11.1% en
especimenes dafiados a 40J. Dicho lo anterior se logré recobrar al 85% la propiedad de

compresion de los especimenes reparados.

Se caracteriz6 los modos de falla de especimenes sin dafio, dafiados y reparados conforme

a la norma ASTM D7137, concluyendo que los modos de falla son los siguientes:

e Tipo CAT para especimenes sin dafio.
e Tipo LDM para especimenes dafiados.
e Tipo LDM y CAB para especimenes reparados que fueron dafiados a 20J.

e Tipo LDM y CAT para especimenes reparados que fueron dafiados a 40J.

Se encontré una diferencia de reduccion de 57J entre los esfuerzos de compresion de los

especimenes de prueba aumentando al doble la energia de impacto.

No existe una diferencia significativa en la determinacién del area de dafio medida
visualmente con la determinada mediante la prueba de C-scan, existiendo una diferencia

de 6% promedio en los especimenes dafiados a 20 J y un 4% en los dafiados a 40J.

Dicho lo anterior se puede inferir, que entre mayor sea la energia de impacto, la medicién
visual del area de dafio sera mas exacta. Esto es debido que el dafio provocado a energias
mayores se traduce mayormente en identacion y el dafio adoptara la forma del identador,

lo cual lo hace observable a simple vista.
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En este caso de estudio se obtuvo una profundidad de identacion promedio de 0.166 in
para 20J y 0.42 in para 40J, se tiene un aumento de mas del 50% en la profundidad de

identacion al elevar la energia al doble.

En conclusién para una estructura tipo sandwich elaborada con laminados de Kevlar con
configuracion (+45 / 0/90 / 0/90 / +45) y ndcleo tipo Nomex, tras ser impactados y
reparados, recobraron al 85% su capacidad en la propiedad mecanica a compresion, lo que
sugiere que una reparacion estructural es una alternativa viable para este tipo de

estructuras.
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Anexo A

Planos de maquina de impacto por gravedad.
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Bill de Material: Maquina de

Impacto

Cantidad Parte

2 Soporte Lateral

1 Base

3 Placa de soporte
lateral

10 Tornillo de soporte

10 Tuercas

1 Tubo guia

4 Abrazadera de
Palanca

1 Identador

2 Placa soporte de
base

2 Angulos 90°

20 Tornillo de
abrazadera

4 Tornillo elevador

Maquina de

Impacto por gravedad

Disenado por: Fecha: Titulo de Dibujo:
Eduardo Martinez 11/03/16

impacto
Este plano no puede ser modificado, alterado Hoja
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133




e Perforar y Roscar

—1 0.25"-20 a 1" de profundidad.
2 . 5“ ’//’
o o '— —I o &
|
o o o o
C A A
o
ol o 4 .5" | 8
o o © o 7 0.25"
| \
o o o o \ S
° R 1 :
\ Perforar y Roscar \\
0.25"-20 a 1" de profundidad. O , © O ¢
0.35" ' 1.24
Section view A-A © ‘o : o ot—71
‘ o :
; } ° 5 1.31"
\ 1.25" E :
. f° o o5 .| oo : o o——}
~_ \ 3.44 ; 1.94"
T l o o : A o o}—1
Sta 2.55
J;Zf" 0 - 5” ]
| H
/ —=—1=0.35"
i P
2.5 _
! 8" Maquina de Impacto por gravedad
“ Disefiado por: Fecha: Titulo de Dibujo:
cr___,______-———-----*“"‘ Perf?rgr y 01;5 d:dzg Eduardo Martinez | 11/03/16
_ a € protundida Revisado por: Fecha:
! Base
Este plano no puede ser modificado, alterado Hoja
ni duplicado y es propiedad del disenador. 1/1

134




59"

/ Unidn por cordon

f de soldadura
!

- 26"

!

11

5!!

§>
Detail A
1
. 1.5
O\ A
0.5"
Detail B )
1" b

/@/'ﬂ

i /

7 0.66"

Detail C

1.5" —=—

Maquina de Impacto por gravedad

Disenado por: Fecha: Titulo de Dibujo:
Eduardo Martinez 11/03/16
Revisado por: Fecha: Soporte Lateral

Este plano no puede ser modificado, alterado
ni duplicado y es propiedad del disenador.

Hoja
1/1

135




Detail A

0.5"
85ll
—/ *
1.5"
— (L |
et i?!f/l 2 —-—I
A r—
/ Maquina de Impacto por gravedad
f Disefhado por: Fecha: Titulo de Dibujo:
\ Eduardo Martinez 11/03/16
Revisado por: Fecha: Tubo Guia
Este plano no puede ser modificado, alterado Hoja
ni duplicado y es propiedad del disenador. 1/1

136




|
_— Perforacion de 0.5"
T de diametro a 1" de
- profundidad
11"
|
0 1.96"

_~ Perforar y roscar
0.5" - 20 a 1" de profundidad

_—— Roscar 0.5"-20

’ - = 7 0.5"
as - # 1.5

R0.75"

~_—— Roscar 0.5-20 ~ Roscar 0.5%-20
. o /
g % 0.5" l
1 4 % 0.5"
| r

- % 1.5"
x

_ 60" |
l Y T - - % 1.5
1.3"

Maquina de Impacto por gravedad
Diseiado por: Fecha: Titulo de Dibujo:
Eduardo Martinez 11/03/16
Revisado por: Fecha: Identador
Este plano no puede ser modificado, alterado Hoja
ni duplicado y es propiedad del disenador. 1/1

137




6.46"

. 25" = : 7—\
, { \O & (
|
Maquina de Impacto por gravedad
—1.99"— Disenado por: Fecha: Titulo de Dibujo:
0.32" Eduardo Martinez | 11/03/16
3.792" Revisado por: Fecha: Ajustador de Palanca
Este plano no puede ser modificado, alterado Hoja
ni duplicado y es propiedad del disenador. 1/1

138




0.4
1.5" 0.7"
AN
: N
N
7' 0.25
i
. 75"
! | 0.125
) T Maquina de Impacto por gravedad
0.75 Disenado por: Fecha: Titulo de Dibujo:
Eduardo Martinez 11/03/16
Revisado por: Fecha: Angu10
Este plano no puede ser modificado, alterado Hoja
ni duplicado y es propiedad del disenador. 1/1

139




Placa de Soporte Laterales

1

TR
J

% 0.5" 1"

Placa de Soporte de Base

- 14" -
O~ O 10 3
i

6" 6" K

Maquina de Impacto por gravedad
Disenado por: Fecha: Titulo de Dibujo:
Eduardo Martinez 11/03/16
Revisado por: Fecha: Placas de Soporte
0.125" — -
Este plano no puede ser modificado, alterado Hoja
ni duplicado y es propiedad del disenador. 1/1

140




Q

-

1"
S

Z-Rosca 3/8"-16

Rosca 1/2"-20 —

W

Maquina de Impacto por gravedad

Diseinado por:
Eduardo Martinez

Fecha:
11/03/16

Revisado por:

Fecha:

Titulo de Dibujo:

Tornilleria

Este plano no puede ser modificado, alterado Hoja
ni duplicado y es propiedad del disenador. 1/1

141




Anexo B

Planos de Fixture para la prueba de CAI
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Bill de materiales: Fixture CAI
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