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Ensayos experimentales y analisis numérico
de la estructura del material compuesto alternativo
para la reparacién de superficies de vuelo en aeronaves

(Experimental tests and numerical analysis
of the structure of the alternative composite material
for the repair of flight surfaces in aircraft)

César Arroba Arroba', Manuel Telenchana Flores?, Juan Paredes Salinas®, Salomdn Fiallo Ortega®
y Henry Vaca Ortega®

Resumen

En la actualidad, los materiales compuestas de matriz polimérica son utilizados en maltiples aplicaciones, una de las
areas mas importantes de aplicacion es en el sector aeronautico, debido a la relativamente baja densidad que tienen
los materiales combinados. Estos compuestos tienen buenas propiedades mecanicas, comparables con materiales
metalicos, pero que aportan beneficios adicionales. El objetivo de este trabajo es hacer los ensayos experimentales y
el analisis numeérico de la estructura del material compuesto alternativo para emplearlas en la reparacion de las super-
ficies de vuelo de aeronaves del CIDFAE. Se manejo un proceso ampliamente extendido de envasado al vacio (vacuum
bagging) para obtener un compuesto mas homogéneo, Lo que redujo los defectos en el procesamientg, y controlé mejor
la fraccion de las fibras y el espesor global del compuesto. Se elabararon probetas de resina epoxica reforzada con ca-
pas de tejido plano de tres fibras distintas de: carbono, vidrio y aramida, en diferentes orientaciones, que fueron ensa-
yadas a traccion, flexion e impacto para determinar sus propiedades mecanicas. Se ha demostrado que los resultados
conseguidos mediante la metodologia analitica y el método de elementos finitos son aproximados a los resultados que
se abtienen con ensayos destructivos. Los resultados experimentales muestran que los valores de resistencia a la trac-
cion san mayaores en los materiales de resina epoxica reforzados con 4 capas de fibra de carbono en orientacion 0°-90°,
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Superficie de vuelo, compuesto, reparaciaon, aeronaves, configuracion.

Abstract

Nowadays, polymeric matrix composite materials are used in multiple applications. One of the important areas of ap-
plication is in the aeronautical sector, due to the relatively low density of the combined materials, these compounds
have good mechanical properties, comparable to metallic materials, but providing additional benefits. The objective
of this work is to carry out the experimental tests and the numerical analysis of the structure of the alternative
compasite material to be used to repair of the flight surfaces of CIDFAE aircraft. A widely extended vacuum bagging
process was used to obtain a more homogeneous compound, thus reducing defects in processing, better control-
ling the fiber fraction and the overall thickness of the compound. Specimens of epoxy resin reinforced with layers
of flat fabric of three different fibers of: carbon, glass and aramid, in different orientations, were made, which were
tested for traction, bending and impact to determine their mechanical properties. It has been shown that the results
obtained by analytical methodology and the finite element method are approximate to the results obtained with
destructive tests. The experimental results show that the tensile strength values are higher in epoxy resin materials
reinforced with 4 layers of carbon fiber in orientation 0 °-90 °.
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1. Introduccion

En la actualidad, las fibras de carbono, las de vidrio y las de Kevlar, consideradas fibras sinté-
ticas de alto rendimiento, se utilizan extensamente en la fabricacion de estructuras aeronau-
ticas; estas fibras sintéticas forman elementos estructurales concretos. No obstante, dehido
al incremento de la conciencia ecologica, varias investigaciones se han enfocado en emplear
compuestos para reparar componentes aeronauticos, evitando desechar en su totalidad un
elemento deteriorado. Las empresas lideres en la fabricacion de aviones camo Airbus y Boeing
investigan sobre el uso de fibras alternativas. Las fibras alternativas tienen propiedades meca-
nicas similares en combinacion con la matriz del compuesto, baja densidad, bajo costo y son
capaces de ser empleadas para reemplazar materiales tradicionales (Arockiam et al., 2018).

La utilizacion de materiales compuestos con refuerzos de fibras ha contribuido en la fa-
bricacion de aeronaves, especialmente en las superficies de vuelo. Varias investigaciones pro-
ponen considerar materiales alternativos para su uso en aeronaves, estas aeronaves tienen
estrictas necesidades de seguridad, por lo que los materiales por emplear se someten a un
control estricto (Zhu et al.,, 2020; Zimmermann & Wang, 2020). Adicional a un proceso de fabri-
cacion, es necesario tener alternativas de configuracion y fabricacion del material para reparar
los componentes de las aeronaves.

Un método relativamente reciente de reparacion de componentes de aeranaves que pre-
sentan agrietamientos o dafios es el de reparacion con parches de material compuestos (Wang
et al,, 2019). Este procedimiento promueve una técnica de reparacion innovadora que muestra
el potencial de las fibras naturales como materiales viables para reparaciones aeronauticas y
hasta aeroespaciales, ya que brindan tanto un ahorro de coste como disminuyen la densidad,
en comparacion con otras fibras empleadas (Khirul et al., 2018). Ademas, hay que entender que
la capacidad de resistencia de la reparacion mejora con la orientacion de la fibra a través de un
analisis numeérico de las capas de fibra en estudio (Jiang et al., 2019).

El método de reparacion con parches de material compuesto es empleado por el Centro de
Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana (CIDFAE) en la reparacion de algunas
superficies de vuelo que presentan danos. Después de la reparacion, existe incertidumbre saobre la
resistencia gue proporciona en el componente, por esto es necesario conocer cual es la resisten-
cia que debe proporcionar cada una de las capas que conforman el material compuestao aplicado.

En los ultimos anaos, los polimeros han influido en la tecnologia mas que cualquier otro
material, y su combinacion con fibras se asocia con propiedades comparables con materiales
metalicos, que son reemplazados por los compuestos en aplicaciones estructurales y funcio-
nales. La mejora de las propiedades de un compuesto, mediante el control de sus componentes
individuales, cumple con requisitos que colocan al material compuesto como una alternativa
de uso en aplicaciones militares, aeroespaciales, comerciales actuales, entre otras (Siddiguee
et al, 2020).

Los materiales compuestos pueden definirse como la combinacion a un nivel microsco-
pico de uno 0 mas componentes, que no son solubles entre ellos, de la que se obtiene un nuevo
material con propiedades determinadas que dependen del tipo de interfaz y de las caracteris-
ticas de sus constituyentes (Kar, 2017). Sin embargo, el material compuesto formado muestra
propiedades Unicas no vistas en los componentes individuales. Este material se forma general-
mente de una fase rigida y resistente, denominada refuerzo, que se encuentra embehido en un
material continuo denominado matriz, encargado de repartir y transmitir las cargas del refuer-
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z0. Una seleccion cuidadosa tanto de refuerzo como de matriz produce propiedades mecanicas
especiales en el compuesto (Kar, 2017; Picu & Ganghoffer, 2020).

Dentro de las diferentes clasificaciones que se puede hacer de los materiales compues-
tos, quizas, la mas significativa sea la que se refiere al tipo de matriz y refuerzo empleado. Ade-
mas, las propiedades del material compuesto dependen también de como el compuesto ha
sido fabricado, por lo que se tiene una amplia gama de compaortamientos mecanicos por cada
estructura particular producida, lo cual diversifica las aplicaciones de uno u otro compuesto
(Kar, 2017; Picu & Ganghoffer, 2020). Los materiales, segun el tipo de matriz, se pueden clasifi-
car en matriz metalica, ceramicay polimeérica. Segun el tipo de refuerzo, se pueden clasificar en
materiales reforzados con particulas, fibras y refuerzos estructurales (Chawla, 2019; Pero-Sanz
Elorz et al,, 2019).

Durante la fabricacion se emplea un proceso de envasado al vacio (vacuum bagging). Este
proceso proporciona un alto refuerzo, una mejor adherencia entre los componentes del compues-
toy mayar control del porcentaje de volumen de fibra en comparacion con los procesos manuales
(Kar, 2017). En el campo de los polimeros ya se ha empleado procesos de moldeo asistidos por
vacio en los que se mejora significativamente la concentracion del polimero en el proceso (Suzuki
etal., 2017). En el procesamiento de materiales compuestos con una base de fibras de carbono, a
diferentes disposiciones, se ha conseguido mejoras en las propiedades mecanicas; los porcenta-
jes de mejora catalogados tiene un valor significativo (Muralidhara et al,, 2019).

En el proceso de fabricacion aplicado en este trabajo, se procura controlar los parametros
de moldeog, con esto se pretende reducir los defectos en el procesamiento de materiales, en espe-
cial sobre los compuestos con fibras sintéticas; adicionalmente, se pretende obtener un espesor
homogeneo del compuesto y controlar la fraccion de volumen de fibra (Bharath et al,, in press;
Verma et al., 2020). Hay que considerar que dentro del proceso de envasado al vacio hay que te-
ner especial atencion a geometrias complejas como esquinas dentro del moldeo del material, la
presion es un factor determinante dentro de lo anteriormente mencionado (Levy & Hubert, 2019).

Esta investigacion se enfoca en una matriz termoestable reforzada con fibras sintéticas.
Dentro de la industria aeronautica y aeroespacial, se ha estudiado ampliamente el uso de fibras
de carbong, a estos compuestos se los denomina plasticos reforzados con fibra de carbono (o
por sus siglas en inglés CFRP); adicional a este tipo de materiales, las fibras que también son
empleadas extensamente como refuerzo de los materiales compuestos son las fibras de vidrio
y las de aramida (Arockiam et al., 2018; Prasad & Wanhill, 2017).

Existen diferentes métodos para evaluar las propiedades mecanicas de los materiales
compuestos, entre los que se destacan el metodo experimental, analitico y computacional (Aza-
rafza, 2018; Itou et al,, 2017), que ha llevado al desarrollo de herramientas analiticas y computa-
cionales precisas capaces de predecir el comportamiento del material (Boyina et al., 2017). En
diversas investigaciones se evalta el comportamiento de los materiales polimeros reforzados
con fibra de carbono; este analisis se hace mediante el método de elementos finitos; ademas,
este estudio se emplea para el analisis de componentes estructurales de aeronaves (Kumar
Das & Ray, 2018, March, 22-24).

La simulacion numeérica computacional del compuesto logra determinar los efectos de la
direccion del refuerzo, después del proceso de formacion, por lo que se puede utilizar una simu-
lacion gue se enfoque en la formacion de refuerzos tejidos (Liu et al.,, 2019; Picu & Ganghoffer,
2020). El método analitico utiliza expresiones matematicas para predecir las constantes elas-
ticas del material compuesto como la rigidez y resistencia (Huang et al., 2020). Los métodos
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mas utilizados para evaluar las propiedades elasticas de un compuesto es la regla de mezclas
(Azarafza, 2018) y la aplicacion de la teoria clasica de laminado; estos metodos forman parte del
analisis de la micro y macromecanica del compuesto (Krishnadasan et al., 2021).

Los compuestos laminados de fibra se fabrican uniendo dos o mas laminas, ademas,
pueden orientarse de tal manera que el componente estructural resultante tenga las caracte-
risticas mecanicas deseadas en diferentes direcciones. La direccion influye fuertemente en el
comportamiento mecanico del componente que integre el material compuesto en estudio (Picu
& Ganghoffer, 2020; Vasiliev et al., 2017).

En un material compuesto refarzado con fibra, la heterogeneidad del material se debe a
sus elementos constituyentes, sin embargo, a una escala caracteristica, se puede tener una
buena aproximacion de sus propiedades, dichas propiedades mecanicas del material compues-
to dependen de las componentes de tension y deformacion. Bajo unas condiciones elasticas y
lineales en la que el solido presenta pequenas deformaciones, se relacionan mediante la ley de
Hooke generalizada, debido a que, a escala macroscopica, el material compuesto puede consi-
derarse homogéneo (Altenbach et al.,, 2018; Chawla, 2019)

0ij = Lijki€ri Ec. (1)

Donde

9ij indica el estado tensional del elemento o componente
Cijrt son las constantes elasticas o rigidez

y €kt es la deformacion unitaria

La relacion deformacion-tension para un material ortotropico bajo un estado de tension
plana se expresa como la deformacion igual a la multiplicacion del tensor de flexibilidad multi-
plicado por el vector de estado tensional:

& Si1 Sz 0 [0
}/xz 0 0 566 Txy EC (2)
Proporcionadas las caracteristicas geomeétricas de la lamina, se asume un estado de

tensian plana. La relacion deformacion-tension para una l@mina unidireccional se expresa en
términos de matriz de rigidez reducida como:

E; vy By 0
01 1—v,v,; 1—=v,V, &
[ e ]
1z 1-v,v5 1 =v3,05 Yz
0 0 Gy Ec. (3)

E
Donde v,; = (E_Z> *vy, EC. (4)
1

Las laminas unidireccionales poseen direcciones preferentes asociadas a la orientacion
de la fibra del refuerzo o a la simetria de los planos. Debido a estos sistemas de coordenadas
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se utilizan los numeros 1y 2, donde la primera direccion coincide con la direccion de la fibra y la
segunda es ortogonal. Para definir los ejes globales o ejes del material (x, y, z), si las direcciones
de la fibra no coinciden con las coordenadas globales se puede utilizar la siguiente ecuacion.

01 Ox
AR
T12 Txy EC (5)

Donde T;(8) se denomina la matriz.

El método de reparacion con parches de material compuesto es empleado por el CIDFAE
para reparar algunas superficies de vuelo que presentan danos. Después de la reparacion, exis-
te incertidumbre sobre la resistencia que proporciona en el componente, por esto es necesario
conocer cual es la resistencia que debe proporcionar cada una de las capas que conforman el
material compuesto aplicado.

El objetivo de esta investigacion es determinar por separado las propiedades mecanicas
del material de cada capa del compuesto utilizado para la reparacion de superficies de vuelo,
aplicando el método experimental, método analitico y analisis mediante elementos finitos, con
el propaosito de evaluar cual es la diferencia entre estos metodos. Ademas, se espera que estos
resultados puedan ser utilizados para disefar la combinacion adecuada del material compues-
to que sera empleado en las reparaciones de superficies de vuelo en aeronaves.

2. Metodologia

Materiales y equipos

En la matriz del compuesto se utilizo resina epoxi de viscosidad media, recomendable para apli-
caciones de produccion estructural marca Aeropoxy PR2032, combinada con un catalizador
PH3660; esta combinacion proporciona una humectacion excelente de las fibras de vidrio, car-
bonoy aramida utilizadas en presentacion de tejido liso. Ademas, posee aditivos que promueven
la adhesion quimica a las telas hechas con estas fibras.

Elrefuerzo utilizado fueron las fibras de carbono, vidrio y aramida. Las fibras se presentan
en forma de tejido liso. Los materiales y resina fueran proporcionados en el CIDFAE. Las probe-
tas de material compuesto se obtuvieron mediante la estratificacion manual combinada con el
curado al vacio. El proceso de moldeo se hizo en placa de vidrio de 6 mm de espesor.

Los ensayos de traccion y flexion se realizaron en la maquina universal de 50 KN para
materiales polimeéricos, ceramicas, compuestos, Metrotec Serie MTESO. La maquina de impacto
por caida de dardos para polimeros se utilizo para el ensayo de impacto.

Metodologia experimental

En la placa de vidrio de 6 mm se realizo el moldeo abierto para obtener un acabado superficial
libre de imperfecciones. Se elaboraron las probetas de material compuesto para ensayos meca-
nicas de traccion, flexion e impacto, ver Figura 1.
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Figura 1. Fabricacion de las probetas

Las dimensiones de la probeta para el ensayo de traccion fueron 250x25xe mm (ASTM
D3039/D3039M, 2014), para los de flexion las dimensiones fueron de 160x13xe mm (ASTM
D7264/D7264M-07, 2007) y para los de impacto se utilizo la geometria FE de 58 mm de lado
(ASTM D5628-96, 1995). El espesor de las probetas esta en funcion del numero de capas em-
pleado, para los ensayos de traccion e impacto se utilizo dos capas de fibra sintética, para el de
flexion se empled doce capas por cada fibra sintética.

Tabla 1. Combinaciones del material compuesto para el ensayo de traccion e impacto

L Cantidad de probetas
Combinacion
para el ensayo de
Caodigo EETEIEE N.° de Capas Orientacion Traccion Impacto
de refuerzo
FV 2C 0-90 0°-90° 5 9
2 capas
FV 2C 45-135 , o 45°-135° 5 9
Fibra de vidrio
FV 4C 0-90 0°-90° 5 9
4 capas
FV 4C 45-135 45°-135° 5 9
FC 2C 0-90 0°-90° 5 9
2 capas - -
FC 2C 45-135 ) 45°-135 5 9
Fibra de carbono
FC 4C 0-90 0°-90° 5 9
4 capas —
FC 4C 45-135 45°-135 5 9
FA2C 0-90 0°-90° 5 9
2 capas Rp—
FA2C 45-135 , ) 45°-135 5 9
Fibra de aramida
FA 4C 0-90 0°-90° 5 9
4 capas —
FA 4C 45-135 45°-135 5 9
TOTAL 60 108

El primer paso en la fabricacian de las probetas fue el corte de los tejidos de fibra sin-
tética para cada combinacion, luego se limpio y aplico cera en el molde con el fin de facilitar
la extraccion de las probetas. En la balanza electronica se peso la cantidad de masa del
refuerzo, y luego se prepard la resina y catalizador con una relacion de proporcion de 100:27
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en peso y de 3 a 1 en volumen. Seguido de esto, se aplico la resina en los tejidos de fibra,
humectando uniformemente la resina sobre todo el tejido. Se coloco la pelicula de liberacion
(release film) que cumple la funcion de dejar pasar el aire y el exceso de resina. Sobre esta se
coloco la pelicula de desmolde (peel ply) que deja una textura uniforme en la superficie que
no esta en contacto con el vidrio. Después se coloca la pelicula de respiracion (breather) que
cumple la funcion de absorber el exceso de resina vy, finalmente, arriba de todo, se coloca la
pelicula de envasado al vacio (vacuum bagging film) con una cinta sellante en los extremos
para hacer el vacio. La presion de vacio aplicada fue de -18 inHg durante tres horas y se dejo
curar por 24 horas en el molde. Transcurrido ese tiempo, se desmoldo el material compues-
to, ver figura 1.

Las combinaciones estudiadas en este trabajo se registraron en la tabla 1 para los ensa-
yos de traccion e impacto y en la tabla 2 para los de flexian.

Tabla 2. Combinaciones del material compuesto: ensaya de flexion

L Cantidad
Combinacién
de probetas
[tem Materiales # Capas Grientacion Flexion
1 Fibra de vidrio 12 capas 0°-90° S
2 Fibra de carbono 12 capas 0°-90° S
3 Fibra de aramida 12 capas 0°-90° S
TOTAL 15

En elensayo de traccion se aplico una carga a una velocidad constante de 5 mm/min has-
ta la carga maxima y mediante inspeccion visual se determina el modo de falla (ASTM D3039/
D3039M, 2014). El ensayo a flexion se realizo a1 mm/min de velocidad constante (ASTM D7264/
D7264M-07,2007). En el ensayo de impacto, el dardo se dejo caer a diferentes alturas, iniciando
en 200 mm para compuestos reforzados de fibra de carbono, 100 mm para los compuestos de
fibra de vidrio y 200 mm para compuestos reforzados con fibra de aramida; la altura varia hasta
determinar la altura de ruptura o fractura por impacto (ASTM D5628-96, 1995).

Metodologia para el analisis mediante elementos finitos

En el analisis de elementos finitos, hecho en ANSYS LS-Dyna Research, se elabor6 una geome-
tria tridimensional de 110x25xe mm que simula la zona de aplicacion de carga. El analisis fue
estatico dentro del rango elastico. El espesor y orientacion de fibras se configuraron en el mo-
dulo ACP (ANSYS Compaosite PrepPost) segun la configuracion utilizada para los ensayos expe-
rimentales. Las condiciones de frontera de la probeta, indicadas en la Figura 2, se asignaron de
acuerdo con el ensayo experimental, colocando en la parte inferior de la probeta restricciones
de todos los grados de libertad, mientras que en la cara de la parte superior se aplicaron cargas
hasta llegar a la fluencia.
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Figura 2. Condiciones de frontera

B: Static Structural
Static Structural
Time: 1.5

[ Force: 24885 N
[B) Fixed Support

Metodologia analitica

El calculo del modulo de elasticidad se elaboro a partir del analisis micro y macromecanico
empleando los modelos matematicos presentados en la introduccion. Para el calculo de las
constantes elasticas, se utilizaran las propiedades de la tabla 3. Los valores de las fibras de
carbono, fibra de aramida y fibra de vidrio se tomaron de Kar (2017) y, finalmente, para la matriz
se tomaron los datos de la ficha técnica de la resina.

Tabla 3. Propiedades elasticas de los constituyentes del material compuesto

Constantes Fibra de carbono Fibra de aramida Fibra de vidrio Resina epoxi
E,(Gpa) 230 133 72 2.89
E, (Gpa) 24 7 72 2.89
G,,(Gpa) 50 12 277 107
g, 0.28 0.38 03 0.35

A continuacian, se detalla un ejemplo utilizando el método analitico para fibra de carbono
de dos capas y orientado a 0°-90°. Las fracciones volumeétricas de la fibra son yf=0.47.
Elvalor de G, de la matriz se calculo mediante la siguiente ecuacion (Leon & Vasquez, 2010):
Gy =
™ 2x(1+v,)

Se utiliza el subindice m para propiedades de la matriz y f para propiedades de la fibra;
luego, aplicando las ecuaciones de la regla de mezclas se obtiene:

E, = E*V, + E,*(1-V;) =230%0.47 + 2.89 (1 — 0.47) = 109.632 Gpa

c E;*E,, 230+ 2.89 5393 ¢
= = = o. a
P UEF(1-Vp) +En*V, 230 (1—047) +2.89  0.47 P
GG 50  1.07
Gy, = 1.982 Gpa

- GH(1-V;) + G,V T 50+ (1—047) + 1.07 x 0.47
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Uiy = UV + vy + (1= V;) = 0.28 % 0.47 + 0.35 * (1 — 0.47) = 0.317

Uy = (;—2) *v,, = (5.393/109.632)  0.317 = 0.015
1

Sielrefuerzo de un compuesto es un tejido en el cual se tiene el mismo numero de fibras
en la direccion de la urdimbre y de la trama es ortotropico, la rigidez se reduce drasticamente
con respecto a la fibra unidireccional, esto se debe a la flexion de la fibra alrededor de otras
fibras para producir el tejido. La pérdida de rigidez es de aproximadamente un 37 % (Leon &
Vasquez, 2010).

Para dicha capa, los elementos de la matriz de rigidez se calculan a partir de Vasiliev et
al. (2017):

ejido 1 = — .
Q’ = 5 [(Qi,-)9 + (Qij)_g];l,] =126,

Por lo tanto:

) 1101766 17181 0
Que00- = | 17181 54198 0
0 0 1982

_ 1 _ ~ 57.7982 1.7181 0
Qtejido = 5[(Q)oo +(Q)gol =| 1.7181 577982 0
0 0 1.982

La matriz de flexibilidad transformada es la inversa de Qtejiao Matriz de rigidez:

§ =(-0.0005 0.0173 0

_ [0.0173 —0.0005 0 ]
0 0 0.5045

Y, finalmente, las constantes elasticas de la lamina son:

1 1 1
E, = — = 57.7471 Gpa; E, = — = 57.7471 Gpa; Gy, = — = 1.982 Gpa; vy, = -S;,*E; = 0.029
Sll SZZ 566

3. Resultados

Los valores de tension se indican en la Figura 3.1y corresponden a la resistencia maxima obteni-
da al aplicar el método de elementos finitos, y se representan en la curva a; el método analitico
se representa en la curva b, y el método experimental se representa en la curva c. Los valores
del madulo de elasticidad en las direcciones se indica en la Figura 3.2 y corresponde a la resis-
tencia maxima al utilizar el método de elementos finitos (curva a), el método analitico (curva b),
y el metodo experimental (curva c). Las valores de la energia del ensayo de impacto se indican
en la Figura 3.3, y corresponden a la resistencia maxima utilizando el método elementas finitos
(curva a), y el método experimental (curva b).

El material compuesto reforzado con fibra de carbono y cuatro capas presento una re-
sistencia a la traccion de aproximadamente 623.305 MPa, con un madulo de elasticidad de
80.157 GPa, que son los valores mas altos de entre todas las combinaciones analizadas. El ensa-
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yo de impacto indica que el material compuesto reforzado con fibra de aramida obtuvo energia

de impacto de 1.82 J.

Figura 3. Ensayos realizados segun las tres metodologias

3.1. Resistencia Maxima

3.2. Modulo de Elasticidad E

FC 2C 45-135 FC2C 45-135
. FV 2C 45-135
FV 4C 45135 FV2€ 45135 FV 4C 45-135
FA 4C 45-135 FA4C 45-135
FC 4C 45135 FC 4C 45-135
* | | FA2( 45135 FA2C 45-135
FV 2C 0-90 o 160 320 480  ea0 MPa FV 2C 0-90 90 GPa
F@4C 0-90 ' __keacos0
FV 4C 0-90 FV 4C 0-90 ) /
fC2C 0-90 FC 2C0-90
FA 4C 0-90 FA 4C 0-90
FA2C 0-90

Nota: a. Experimental b. Analitica c. MEF

3.3. Energia de falla

FV 4C 45-135

FC 4C 45-135

FA2C0-90

P —— b —%— c ——

Nota: a. Experimental b. Analitica c. MEF

FC 2C 45-135

Fv2C 45-135

FA 4C 45-135

FA2C 45-135

FV 2C 0-90 5)
FC 4C 0-90
FV 4C 0-90
FC 2C 0-90
FA 4C 0-90
FA2C 0-90

Nota: a. Experimental b. MEF

En el ensayo de flexion de las figuras 4.1y 4.2 se muestra el esfuerzo maximo y el modulo
de flexion. El material compuesto reforzado con fibra de carbono obtuvo valores de 574.10 MPa
para el esfuerzo y de 32.201 GPa para el modulo de flexion.
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Figura 4. Ensayos realizados segun las tres metodologias
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4. Discusion

La Figura 5 proporciona mayor claridad para identificar la diferencia de resultados entre las me-
todologias aplicadas en la determinacion de las propiedades del material. La variacion de valo-
res fluctua entre 2 % vy 11 % para una misma propiedad, aplicando diferente metodologia, estos
resultados indican que las metodologias utilizadas en esta investigacion para determinar las
propiedades del material estan muy cercanas a los resultados experimentales.

La combinacion de fibras de carbono en la misma direccion de aplicacion de la carga pre-
sentd la mejor resistencia a la tension como se muestra en la figura 4.1. La combinacion de
fibras a 45° y 135° independientemente del namero de capas reduce, de forma considerable,
la resistencia ultima del material, efecto que también se muestra en los valores del modulo de
elasticidad respecto al eje y, figura 4.2. Este resultado es importante considerar en el proceso
de diseno del material, para ello se deberia conocer claramente el estado tensional del elemen-
to o componente vy, de acuerdo con este estado, disponer de las direcciones de las diferentes
fibras. Esto sirve como guia para la seleccion adecuada de combinaciones de fibras para la re-
paracion de superficies de vuelo de aeronaves, tomando en cuenta la cantidad de capas de fibra
sintética y las disposiciones a diferentes angulos, para obtener un material con caracteristicas
isotropicas si el estado tensional, debido a la forma y carga del componente, presenta solicita-
cion en los tres ejes globales, o para otro casos donde el estado de carga tenga una direccion
preferencial se disponga segun la funcion.
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Figura 5. Variacion de resultados para las diferentes metodologias utilizadas
para determinar las propiedades del material compuesto

12 T T T T T T T T

Variacién de resultados entre metodologias [%]

Disposicién de capas de fibra

Nota: a. Esfuerzo maximo b. Modulo de elasticidad c. Energia de falla

La figura 3.3 correspondiente al ensayo de impacto, la combinacion de fibras de aramida
presento los mejores resultados. El analisis de todos estos resultados indica que en la prepara-
cion de un material adecuado para reparar superficies de vuelo es necesario combinar tejidos
de fibra de vidrio, de aramida y de carbono. Cada una de estas fibras contribuye en una caracte-
ristica especifica del nuevo material. La fibra de carbono le proporciona una buena resistencia,
mientras que la de aramida mejorara la tenacidad, indispensable en eventas de impactas, y la
adicion de la fibra de vidrio reducira su costo proporcionarg una interfaz volumeétrica de resis-
tencia adecuada.

5. Conclusiones y recomendaciones

Los ensayos destructivos son muy importantes en el proceso de caracterizacion del material,
sin embargo, se ha demostrado que a traves de la metodologia analiticay el método de elemen-
tos finitos se obtienen resultados muy aproximados. Existe una variacion considerable referen-
te a la resistencia a la traccion cuando se cambia el material de refuerzo, numero de capas o
la arientacion de las fibras; la aplicacion final, requerimientos estructurales o estado tensional
son lo que determinaran la configuracion del material compuesto referente al nUmero de capas
y orientacion. El proceso de manufactura empleado para obtener materiales compuestos se
refleja en los resultados finales obtenidos, asi pues, seraimportante desarrollar estudios donde
el proceso de fabricacion sea distinto.

El proceso de fabricacion de envasado al vacio (vacuum bagging) ofrece mejores parametros
de homogeneidad entre matriz y refuerzo; ademas, se consigue controlar mejor la fraccion entre
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las fibras. Con este proceso de fabricacion se establece un valor estandar en el espesor del com-
puesto —gue con métados manuales es dificil de controlar— permitiendo una mejor distribucion
de esfuerzaos en los diferentes puntos de la probeta, o que ofrece resultados fiables, apegados a
la realidad. Esto se relaciona intimamente con la baja variabilidad existente entre la metodologia
analitica y el método de elementos finitos con relacion a los ensayos destructivos. Se recalca que
un parametro de control riguroso al momento de emplear este proceso es el control de la presion.
Indagar con un analisis de datos de ligue profundamente la relacion implicita entre los
parametros de fabricacion y los resultados experimentales mediante ensayos destructivos po-
tenciara la perspectiva que se tenga de variar muchas las condiciones de fabricacion de ma-
nera adecuada, para conseguir un apravechamiento optimo del compuesto por fabricar. Adi-
cionalmente, una prueba que cuente con un alto nivel de confianza cuantificable puede ser
una alternativa eficaz al momento de optimizar recursos, tanto materiales como investigativos,
sabiendo apuntar a un control mas preciso de uno u otro factor y descartando los parametros
insignificantes. Una metodologia ampliamente empleada cae en el campo de la estadistica in-
ferencial por su alto nivel de confianza y su exencion aplicada no solo a la industria aeronautica.
Se recomienda llevar a cabo pruebas de humedad que seran de gran importancia explo-
ratoria en estos materiales compuestos para tener un acercamiento mas real a algunas con-
diciones de trabajo de los elementos en los que se padrian emplear, como la exposicion a la in-
temperie. De la misma forma, las pruebas de inflamabilidad seran fundamentales para obtener
datos numeéricos frente a posibles accidentes donde se presente fuego. Ademas, sera crucial
el estudio de materiales compuestos hibridos que varien el numero de capas y orientacion de
las fibras a partir de estos refuerzos. Esto permitira ampliar el campo de conocimiento, ayudara
en la seleccion de materiales y a definir muchas mas aplicaciones no solamente dentro de la
industria aeronautica; hay que entender que dentro de esta consideracion se toma en cuenta el
factor ecologico y la facilidad de contar con un material amigable con el medio ambiente.
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