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RESUMEN

El proposito de esta investigacion fue el estudiar las propiedades mecénicas de laminados
hibridos FML’s, fabricados por el método de laminacion manual con bolsa de vacio, curados en un
horno eléctrico; a base de laminas de aluminio monolitico 1100-H14 C-26, y tejidos pre-
impregnados de fibra de carbono, vidrio y aramida; con el objetivo de poder predecir el

comportamiento mecanico de estos materiales estructurales.

Los FML’s buscan mejorar las propiedades intrinsecas de las laminas de aluminio, como su
resistencia a la fatiga, al impacto y a la corrosion, etc., en materiales con bajas densidades. Debido a
sus propiedades mejoradas, se emplean en estructuras aeroespaciales, en sustitucion de los paneles
de aluminio normalmente usados; que entre otras, tienen la desventaja de ser mas pesados. Estos
materiales pueden ser producidos para satisfacer requerimientos especificos, al manipular las
caracteristicas del apilamiento que los constituyen. Sin embargo, en la literatura se detecta una gran
carencia en el estudio de su disefio y desarrollo, al ser materiales anisotropicos, el estudio de su
comportamiento bajo diferentes condiciones de trabajo se dificulta. Por lo que requieren

consideraciones especiales en la determinacion de sus propiedades fisicas y mecanicas.

Las laminas de aluminio y fibras fueron acomodadas con una orientaciéon a 0° de la
direccion de fabricacion de los tejidos; ya que esta orientacion muestra el mas alto valor del modulo
de elasticidad, del limite de elasticidad y del esfuerzo ultimo, comparado con otras posibles

orientaciones.

Para poder lograr este cometido, se realizaron pruebas de Flexion, Tension e Impacto; bajo

sus respectivas normas ASTM D-6272-00, D3039 M-00 D y D7136 M-07, respectivamente.

Por medio de un modelo tedrico no lineal y no conservativo, que representa los procesos de
flexion e indentacion durante el impacto, se realizo un estudio de los datos experimentales

obtenidos en la prueba de impacto realizada variando la velocidad de caida del impactor.

De acuerdo a las propiedades a tension, flexion e impacto exhibidas estos laminados
hibridos, se reporta que son susceptibles a utilizarse para absorber grandes deformaciones por

impacto y pueden inhibir el crecimiento de grieta de las 1aminas de aluminio.
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ABSTRACT

The purpose of this research was to study the mechanical properties of hybrid laminated
FML's, manufactured by hand lay-up process with vacuum bag and cured in an electric furnace,
using aluminum monolithic 1100-H14 C-26 sheets, and pre-impregnated woven carbon, glass and

aramid fibers, with the aim to predict the mechanical behavior of these structural materials.

The FML's look to improve the intrinsic properties of the aluminum sheets, as their
resistance to fatigue, impact and corrosion, etc., in materials with low densities. Due to their
improved properties, they are used in aerospace structures, replacing aluminum panels normally
used, which among other, have the disadvantage of being heavier. These materials can be produced
to meet specific requirements, manipulating the characteristics of the stacking of their constituents.
However, they still have a major weakness in the study of their design and development; to be
anisotropic materials, the study of their behavior under different working conditions is difficuit.

They require special considerations in the determination of physical and mechanical properties.

The aluminum sheets and fibers were arranged with an orientation at 0 ° to the machine
direction of the fabric; this orientation shows the highest value of the modulus of elasticity, yield
stress and ultimate stress, compared with other possible orientations.

To achieve this task, we made bending, tensile and impact testing; under their respective
standard ASTM D-6272-00, D3039 M-00 Dy D7136 M-07.

Using a theoretical nonlinear and nonconservative model, representing the bending and
indentation processes during impact, a study of the experimental data obtained in the impact testing,
varying the rate of fall of the impactor, was made.

According to tensile, flexural and impact properties, exhibited by these hybrid laminates, is
reported that they are susceptible to be used to absorb large deformation by impact and may inhibit

crack growth of the aluminum sheets.
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1. INTRODUCCION

Cuando nos referimos a un material, se hace referencia a todo aquello que el ser humano
necesita para construir cosas. Desde los comienzos de la prehistoria se conocen intentos del hombre
de manipular y utilizar para su provecho, diversos elementos que se encuentran en la naturaleza.
Con el paso de los afios, también ha intentado conocer y controlar su composicion, logrando
modificar su comportamiento, asi como sus propiedades; llegando a predecir los efectos de diversas

manipulaciones sobre los materiales. "

Esta tarea avanzé con la historia, primero de manera artesanal, fundamentiandose en
conocimientos empiricos o especulativos. Comenzando esta historia, con la edad de piedra, cuando
se usaban piedras, madera, arcilla, cuero, etc. En la edad de bronce el hombre descubre la
importancia del parametro de la temperatura y lo usa para modificar las propiedades de los
materiales mediante tratamientos térmicos o mediante la adicion de otras sustancias. Sin embargo,
el uso de los materiales se mantuvo como ciencia empirica hasta finales del siglo XIX; con la

introduccion de la quimica y la fisica, los elementos de célculo y la experimentacion de la época.

En la actualidad, existen alrededor de mas de 50,000 materiales utilizados en el disefio y en
la manufactura de productos.  Estos materiales pueden variar desde los mas simples (el cobre,
latén, acero) hasta los desarrollados actualmente conocidos como materiales avanzados
(compuestos, ceramicos y aceros de alto desempefio). Los materiales avanzados, surgen gracias a
conocimientos mas sé6lidos sobre la estructura de la materia; se empieza a pensar en crear nuevos
materiales con las propiedades deseadas. Los nuevos materiales que han aparecido gracias a la

ciencia, permiten soluciones novedosas a problemas especificos.

La mayoria de las tecnologias modernas requieren materiales con una combinacion inusual
de propiedades, imposible de conseguir con los materiales convencionales. Esta necesidad es muy
evidente en aplicaciones aeronduticas, deportivas, estructurales, espaciales, acuaticas y en los
transportes. Las combinaciones de propiedades de los materiales se han ampliado, hasta el grado de
crear una nueva gama de materiales llamados compuestos. Considerandose como material
compuesto a un material multifase que conserva una proporcion significativa de las propiedades de

las fases constituyentes de manera que se presente la mejor combinacién posible. De acuerdo con
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este principio de accion combinada, las mejores propiedades se obtienen por la combinacion

razonada de dos o mas materiales diferentes. ©

Especificamente para aplicaciones aeronauticas, los materiales compuestos han venido a dar
una (til herramienta en el desarrollo de materiales estructurales; ya que poseen multiples ventajas
sobre el aluminio monolitico estandar, material mayormente usado para conformar la estructura de
aviones de uso comercial y militar. Las estructuras hibridas han sido adaptadas para conseguir
propiedades mecanicas especificas, a través de la seleccion de la fibra reforzante, su orientacion y la
secuencia de apilamiento de los materiales. Adaptando estos materiales se incrementa la eficiencia
estructural, mientras que al mismo tiempo se reduce el peso, de este modo se permite a la aeronave
desarrollar la funcion deseada. En los Gltimos tiempos, los materiales compuestos se han utilizado
en estructuras aeronduticas avanzadas, debido a que poseen mayor rigidez y resistencia en

comparacion con el aluminio, que es mas pesado.

Otra ventaja al usar materiales compuestos, es que una vez que se ha seleccionado la
aplicacion en la cual serd usado, y los requerimientos del mismo; las aplicaciones de los
constituyentes individuales pueden ser adaptadas para una estructura particular. Los materiales
compuestos también exhiben una muy buena durabilidad y tolerancia a dafios. La fatiga puede ser
una falla prematura en todas las estructuras de aluminio, ya que una estructura de aluminio fatigada
es dafiada debido a grietas causadas por la carga ciclica. Estas rupturas incrementan el nivel de
estrés localizado, en particular cerca de la punta de la grieta. Informacién obtenida muestra que las
grietas en las estructuras de aluminio, crecen en longitud de manera exponencial hasta que la
estructura finalmente falla. Una inspeccion en la estructura entera de una aeronave ante el dafio por
fatiga es muy cara y tediosa, en adiccion con los gastos asociados en reparar las grietas, una vez

detectadas.

Los laminados de metal fibroreforzados (FML's Fiber Metal Laminates) son materiales
compuestos que han venido a dominar el campo de tecnologia aeroespacial. Los FML’s consisten
en la adicion de fibras de refuerzo de vidrio, carbén, aramida, etc., en delgadas hojas de aluminio
monolitico laminado, integrados en un sistema polimérico ep6xico. Este material compuesto tiene

mayores propiedades mecanicas que un material monolitico tradicional.

Sin embargo, es necesario un amplio estudio sobre el disefio y las propiedades mecénicas
de los materiales compuestos, ya que son compuestos anisotropicos; se requiere comprender sy

funcionamiento para poder ser utilizados en aplicaciones industriales. Por medio de varias pruebas

2|



mecanicas se pueden conocer las propiedades del material fabricado y por lo tanto su
comportamiento bajo ciertas circunstancias. Algunas propiedades mecénicas que son muy ftiles de

conocer son: propiedades tensiles, ensayos de flexién, de impacto, de delaminacion y de cortante.

También es importante optimizar los parametros de procesamiento del conformado, para
garantizar piezas homogéneas, para aplicaciones avanzadas; logrando una buena incorporacion y
dispersion del material de refuerzo en la matriz para obtener una buena interfase y mejorar las

propiedades mecanicas de la matriz.
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2. OBJETIVOS

2.1 OBJETIVO GENERAL

Elaborar y caracterizar laminados hibridos de aluminio con fibra de vidrio, de carbono y
aramida por laminacién manual con bolsa de vaci6; determinando sus propiedades mecénicas para

conocer su comportamiento bajo ciertas condiciones de carga y de trabajo.

2.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS

e Elaborar el material hibrido de lamina de aluminio con pre-impregnados de fibra de vidrio, de

carbono y aramida, empleando el método de laminacién manual con bolsa de vacio.

e Caracterizar propiedades mecanicas bajo tension, flexion e impacto de los laminados

obtenidos.
® Hacer evaluaciones de las superficies de fractura, para detectar el tipo de falla.

¢ Elegir el mejor material elaborado por medio de la comparacion de los resultados obtenidos.

7]
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3. PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

Junto con el desarrollo tecnoldgico en aeronautica, tanto militar como comercial, han
surgido nuevas necesidades en cada una de sus areas. Con lo que respecta a la estructura de los
aviones, se busca mantener la capacidad operacional de los materiales que la conforman. El uso de
estructuras metalicas ha venido siendo sustituido por componentes compuestos debido a sus

excepcionales propiedades mecénicas.

La fuerte competencia a la que se enfrentan las empresas hoy dia en los mercados, las ha
forzado a que de manera continua busquen implementar estrategias de productividad y eficiencia
que reduzcan sus costos de operacion y aumenten su capacidad de respuesta. Para ello se han visto
en la necesidad de redisefiar sus aeronaves, migrar hacia materiales mas ligeros en sus fuselajes
(compuestos de matriz polimérica principalmente), al mismo tiempo que adaptan sus procesos de

manufactura a estos nuevos materiales.

Falta mucho estudio para tener un conocimiento detallado de la respuesta mecanica de los
laminados hibridos y su funcionamiento bajo ciertas condiciones de trabajo, puesto que aiin no se

realizan todos los modelos y pruebas necesarias para aplicaciones a nivel industrial.

Entender el comportamiento de los materiales compuestos bajo cargas estaticas o dinamicas
es de suma importancia para disefiar y desarrollar una pieza especifica, sin dejar de tomar en cuenta
su aplicaci6n final. El estudio no es tan sencillo ni simple como en los materiales metalicos o

poliméricos, debido a la anisotropia de los compuestos.

El enfoque principal del presente trabajo es el estudio de las propiedades de tension, flexion
¢ impacto en materiales compuestos hibridos, para comprender e incluso poder predecir su

comportamiento mecanico como respuesta a una carga aplicada.
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4. ANTECEDENTES

4.1 MATERIALES COMPUESTOS

4.1.1 INTRODUCCION

En la actualidad, el desarrollo de nuevos materiales es inminente; puesto que cada dia
surgen nuevas necesidades ante el avance tecnoldgico tan rapido que se vive. Como respuesta a
estas necesidades, ha surgido una gama de materiales relativamente nuevos, llamados materiales
compuestos o hibridos. Estos materiales se usan en muchas industrias como lo son: aeronautica,
deportiva, automotriz, edlica, entre otras; ya que gracias a sus excelentes propiedades mecanicas

tienen un amplio rango de aplicacion.

Los materiales hibridos o compuestos, son materiales avanzados, consisten en la unién a
escala macroscopica de dos o mas materiales quimicamente diferentes, para conseguir la
combinacién de propiedades superiores que no es posible obtener en los materiales originales o en
sus constituyentes individuales. Estos compuestos pueden seleccionarse para lograr propiedades

especificas poco usuales como lo son:

Rigidez, resistencia, bajo peso o baja densidad, rendimiento a alta temperatura, resistencia
a la corrosion, resistencia al desgaste, dureza, resistencia a la fatiga, aislamiento térmico,

conductividad térmica, etc.

También se puede definir a los materiales compuestos como un sistema o material integrado
por una mezcla o combinacioén de dos o mas micro o macro constituyentes que difieren en forma y
composicion quimica y que son esencialmente insolubles entre si, presentando diversas interfases

entre ellos. ©
En general, los materiales compuestos cumplen las siguientes caracteristicas: ©

* Estan formados de 2 o mas componentes distinguibles fisicamente y separables
mecanicamente.
* Presentan varias fases quimicamente distintas, completamente insolubles entre si y

separadas por una interfase.
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* Sus propiedades mecanicas son superiores a la simple suma de las propiedades de sus
componentes.

= No pertenecen a los materiales compuestos aquellos materiales polifasicos, como las
aleaciones metalicas, en las que mediante un tratamiento térmico se cambian la

composicion de las fases presentes.

Estos materiales nacen de la necesidad de obtener materiales que combinen las propiedades
de los ceramicos, los plasticos y los metales. Por ejemplo, en la industria del transporte son
necesarios materiales ligeros, rigidos, resistentes al impacto y que resistan bien la corrosion y el
desgaste, propiedades que rara vez se dan juntas. A pesar de haberse obtenido materiales con unas
propiedades excepcionales, las aplicaciones practicas se ven reducidas por algunos factores que

aumentan mucho su costo, como la dificultad de fabricacion o la incompatibilidad entre materiales.

Los materiales compuestos se componen de dos constituyentes principales. Uno de los
constituyentes forma una fase continua llamada matriz, mientras que el otro constituyente es el
refuerzo en forma de fibras o particulas las cuales se agregan a la matriz para mejorar o alterar las
propiedades; las fibras son una fase de caracter discreto, su geometria es fundamental a la hora de
definir las propiedades mecénicas del material. La matriz tiene un carécter continuo, es encargada
de mantener las fibras en su lugar, de protegerlas, de transmitir las cargas a las fibras y dar cohesion

al material.

Ademas existen otros tipos de componentes como cargas y aditivos que dotan a los
materiales compuestos de caracteristicas peculiares para cada tipo de fabricacién y aplicacién. ” En
la Tabla 4.1 se muestran las materias primas de un material compuesto, mientras que en la Tabla 4.2

se muestran propiedades de algunos materiales compuestos, y no compuestos para su comparacion.

4.1.2 CLASIFICACION DE MATERIALES COMPUESTOS

Tipicamente los materiales compuestos se clasifican en dos niveles:

a) De acuerdo al tipo de matriz que se utiliza en los materiales compuestos, existen tres tipos
principalmente: compuestos de matriz organica (OMC’s), compuestos de matriz metalica

(MMC’s) y compuestos de matriz ceramica (CMC's). El término de “compuestos de matriz



orgénica” es generalmente utilizada para incluir dos clases de compuestos: compuestos de
matriz polimérica (PMC’s) y compuestos de matriz de carbono. ®

b) De acuerdo a la forma del refuerzo: particula, lamina, alargado (whisker), fibra continua y
tejidos. Para obtener una mejora en las propiedades mecénicas del compuesto se requiere de

al menos del 10% del agente de refuerzo. ®

Fibras Fibras Ceramicas (Carburo de Silicio, Alimina)
Fibras Metalicas

Fibras Inorganicas (Carbono, Vidrio, Boro)
Fibras Organicas (Aramida, Polietileno)

Matrices Matrices Inorgénicas (Cemento, Geopolimeros, Yeso)
Matrices Termoestables (Epoxica, Vinil, Poliéster, Fenélica, Poliamidas, Bismaleimidas)
Matrices Termoplasticas (ABS, Polipropileno, Policarbonato, Acetato, PBT, PET, Nylon)

Niicleos Nido de abeja (Aluminio, Nomex, Polipropileno)
Espumas (Poliuretano, Poliestireno, PVC)
Sandwich, Tejido 3D, Madera Balsa

Adhesivos Epéxico, Poliuretano, Acrilicos

Recubrimientos | Ceramicos, Fendlicos, Epoxico + Arena

Tabla 4.1 — Materias primas de un material compuesto.

Los materiales de matriz metalica (MMC’s) ofrecen muchas ventajas sobre los materiales de
matrices poliméricas (PMC’s) y comunmente utilizan el aluminio en algunas aplicaciones
industriales como son alas superiores e inferiores de las aeronaves; y en estructuras para misiles.
También pueden encontrarse en turborreactores y cohetes para mejorar la eficiencia debido a la
resistencia a altas temperaturas. “* El esfuerzo y el modulo de cedencia es mayor comparado con
los compuestos de matrices poliméricas (PMC’s).  Una aplicacién unica para estos materiales es
en el alambre superconductor que se utilizan en los reactores de fusion. © Los materiales de matriz
ceramica (CMC’s) reforzados con fibra ceramica han obtenido una mejor resistencia y tenacidad a
la fractura en comparacion con productos ceramicos convencionales y son considerados para
aplicaciones a estructuras de alta temperatura como alabes para turbina y componentes de motores

de carro. 19
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Material Densidad Moaédulo de Resistencia Moadulo Resistencia Temperatura

(p) [g/em’| Rigidez (E) Tension (o) Especifico Especifica de Servicio
[GPa] |GPa] (E/ p) (o/ p) [°C]
Metales
Hierro Fundido 7.0 100 0.14 14.3 0.02 230-300
Acero, AISI 1045 7.8 205 0.57 263 0.073 500-650
Aluminio 2024T4 27 73 0.45 27.0 0.17 150-250
Aluminio 6061-T6 27 69 027 255 0.10 150-250
Plésticos y cerdmicos
Polipropileno 0.9 14 0.033 1.55 0.037 50-80
Epéxico 1.25 35 0.069 28 0.055 80-215
Alimina 38 350 0.17 92.1 0.045 1425-1540
MgO 3.6 205 0.06 222 0.004 70-120
Compuestos de Fibra Corta
Vidrio con ep6xico (35%) 1.90 25 030 826 0.16 80-200
Vidrio con Poliéster (35%) 2.00 15.7 0.13 725 0.065 80-125
Vidrio con Nylon (35%) 1.62 145 0.20 895 0.12 75-110
Compuestos unidireccional
Vidrio S con epéxico (45%) 1.81 395 0.87 21.8 0.48 80-215
Carbono con epéxico (61%) 1.59 142 173 89.3 1.08 80-215
Kevlar con epéxico (53%) 1.35 63.6 1.1 47.1 0.81 80-215

Tabla 4.2 — Propiedades de algunos materiales compuestos y no compuestos.

4.1.3 REFORZAMIENTO DE LOS MATERIALES COMPUESTOS

Como se mencioné anteriormente, los materiales compuestos pueden ser reforzados tanto
con particulas como con fibras. Las particulas deben ser de un material duro y fragil, son dispersas
discreta y uniformemente, rodeadas por una matriz mas blanda y ductil. El tamafio de la particula
suele ser muy pequefio (didmetro entre 100 y 2500 p). Las principales propiedades de las particulas

son:

e La fase es generalmente un 6xido duro y estable. El agente debe tener propiedades fisicas
éptimas. No deben reaccionar quimicamente el agente y la fase. No tienen una orientacion

preferencial.

Los materiales compuestos reforzados con fibras consisten en utilizar fibras de alta
resistencia y alto médulo especifico embebidas o adheridas a una matriz con distintas interfaces o

fronteras. ' De esta forma, tanto la matriz como las fibras conservan sus propiedades fisicas y
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quimicas aunque combinan propiedades que no se alcanzarian por si solas. En general, las fibras
son los componentes que absorben la carga del material y proporcionan al material su fuerza a la
traccién; mientras que la matriz, que es la responsable de las propiedades quimicas y fisicas del
material, mantiene la posicion y la orientacion de las fibras, actia como un medio de transferencia
de la carga de las fibras dafladas a las fibras intactas, y entre las que no estdn alineadas con las
lineas de tension; protege de dafios ambientales debido a las temperaturas elevadas y a la humedad;

y evita el pandeo de las fibras por compresion.

El uso de fibras se debe a que estas son mas rigidas y fuertes que el mismo material en bulto
del que proceden, esto debido a su estructura. En las fibras, los cristales estan alineados a lo largo

del eje de las fibras y tienen menos defectos internos que el material en bulto. 2

4.1.3.1 TIPOS DE FIBRAS

En general, las fibras para materiales compuestos se presentan en varias formas:

e Fibras continuas y discontinuas ¢ Fibras organicas e inorganicas

e Fibras largas y cortas

Las fibras ofrecen la rigidez y la dureza necesaria a los compuestos. Los refuerzos mas
comunes son: fibras de vidrio, fibras de carbono, aramida, cuarzo, kevlar, boro, entre otras. © Su
geometria tipica tiene una razon longitud-didmetro muy alta. Las fibras organicas se caracterizan
por ser de baja densidad, flexibles y elasticos (fibra de vidrio, carburo de silicio, boro, cuarzo,
alimina, carbono); mientras que las sintéticas se caracterizan por un alto médulo tensil, alta
estabilidad térmica y gran rigidez (aramida—Keviar, fibra de polietileno-Spectra, etc.). En la Tabla

4.3 se muestran las presentaciones de las fibras a nivel industrial.

Las fibras son tan delgadas y largas, que pueden ser dobladas facilmente; por lo que pueden
ser hiladas en un tejido. Los tejidos se forman intercalando dos sets ortogonales de hilados. En las

Figura 4.1 se muestran ejemplos de preformas de acuerdo a la clasificacion de los tejidos: ¥

a) Tejido Plano (plain woven) e) Entrelazado biaxial (biaxial braided)
b) Tejido asargado (twill woven) f) Entrelazado triaxial (triaxial braided)
c) Tejido satinado (satin woven) g) Pre-impregnados (pre-pregs)
d) Tejido de canasta (basket woven) h) Cintas (narrow fabrics /tape)
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Nombre Descripcion

Roving Son carretes de fibra de carbono los cuales se pueden utilizar para el proceso de
poltrusion.
Tejidos Existen tejidos unidireccionales (0° 6 90°) 6 multidireccionales (0°, 90° y 45°). Se

escogen dependiendo del disefio del componente.

Tejidos Hibridos | Es la combinacién de dos fibras distintas como por ejemplo: vidrio-carbono 6 aramida-

carbono.

Pre-impregnados | Se utilizan con una resina termofija. La mayoria de las veces se emplea la resina

epoxica.

Tabla 4.3 - Presentacion industrial de la Fibras.

QSRR LR LELY

N

Figura 4.1 Ejemplos de tejidos. ¥

4.1.3.1.1 FIBRAS DE CARBONO

Las fibras de carbono son ligeras, fuertes y resistentes quimicamente. Poseen altas
resistencias a la tension, fatiga y compresion, no sufren de corrosion. Se utilizan con mucha
frecuencia dentro de la industria aeronautica. Las propiedades de las fibras de carbono dependen de
la materia prima y del proceso de fabricacion. La materia prima o precursora puede ser rayén o
poliacrinitrilo (PAN).

El PAN es un copolimero que contiene metil acrilato, metil metracrilato, vinil acetato, acido

itacénico o cloruro de vinilo. Altas temperaturas de proceso incrementan el modulo axial tensil de
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las fibras, refinando la estructura cristalina. Cuatro pasos fundamentales son llevados a cabo, para la
formacion de fibras de carbono: Estabilizacién dimensional del PAN, carbonizacion de la estructura
interna del polimero (800 °C en atmdsfera inerte), grafitizacion a 2000°C (aumento de cristalinidad
y orientacién) y tratamiento de superficie para promover la adhesion de la fibra.

La fibra de carbono posee propiedades mecanicas a penas sensibles a la aplicacion de
cargas ciclicas, su densidad es baja (1.6 kg/dm’), por lo que sus propiedades mecanicas especificas
son excepcionalmente elevadas. Tienen un coeficiente de dilatacion muy bajo, lo que permite gran
estabilidad dimensional a las estructuras, tiene una conductividad térmica elevada, no presenta
plasticidad, el limite de rotura coincide con el limite elastico, entre otras.

La temperatura de operacion de las fibras de carbono varia entre 315 °C y 537 °C, sin
embargo, dicha temperatura esta limitada por la temperatura de operacion de la matriz polimérica;
@ poseen médulos que van de 193 a 241 GPa, con elongaciones mayores al 2% y son quimicamente
inertes. La mayor limitante para el uso de las fibras de carbono es su costo, ya que por ejemplo

puede variar entre $8.00 y $16.00 délares por libra. **

Hay varios tipos de fibras de carbono: Fortafil 510-80K, Toray S 400-70K, Zoltek Panex
33-48K, Tenax HTS 5631-24K, entre otras. La nomenclatura se refiere a la marca, al tipo y al
nimero de filamentos en la fibra, es decir, 24 K son 24000 filamentos. Mientras menos filamentos

en la fibra, mayor es su precio y mayor es su resistencia.

Al unirse con resina epoxica para formar el compuesto, ofrece alta resistencia a la ruptura,
muy buena resistencia a fatiga, buena conduccion de calor y electricidad, altas temperaturas de
operacion, no se afecta por dilatacion a menos de 600°C, y su masa especifica es menor que la del
vidrio. Como desventajas se observa su delicada fabricacion y una alta susceptibilidad a descargas

eléctricas, ®

4.1.3.1.2 FIBRAS DE ARAMIDA

Las fibras de aramida son de origen organico y sintético, se obtienen por hilado de
poliamidas arométicas del tipo politereftalato de polifenilendiamina con radicales de bencilo. Son
materiales de alta rigidez y alta resistencia térmica y mecanica. La aramida es una poliamida
aromatica llamada poliparafenilenotereftalamida con una estructura regular con aJ;illos aromaéticos

en una cadena rigida.
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Las fibras se fabrican por procesos de extrusion e hilado. Derivadas de la reaccion de la
parafenilena diamina con cloruro de tereftaloilo en un solvente organico. Segiin el procedimiento de
fabricacion, se distinguen dos tipos de fibras de bajo médulo (70 GPa) y alto médulo (130 GPa);

ambas poseen alta resistencia al impacto, pero baja resistencia a la compresién y flexion.

Las cuatro principales fibras de aramida comercializadas por Dupont: Kevlar RI, Kevlar 29,
Kevlar 49 y Nomex. El Kevlar RI se aplica como refuerzo en neuméticos, el Kevlar 29 en vestidos,
paracaidas, cuerdas y cables, con alta resistencia y modulo elastico medio. El Kevlar 49 tiene un
moédulo elastico superior y se emplea en materiales compuestos. La temperatura de trabajo de estas

fibras esta alrededor de los 180 °C.

Las fibras de aramida presentan una elevada resistencia especifica a la traccion, por su alto
grado de cristalinidad; tienen buena estabilidad mecanica, con altos mddulos de elasticidad y bajas
elongaciones a la rotura; presentan gran tenacidad, no son fragiles, etc. Tienen largas cadenas
moleculares orientadas en la direccion de la fibra, mantenidas unidas por fuertes enlaces covalentes,
resultando en altas resistencias longitudinales a la tension; pero baja resistencia transversal, debido
a puentes de hidrogeno entre cadenas. Las fibras de aramida son quimicamente estables,

susceptibles a ser atacadas por 4cidos, son resistentes al fuego y tienden a absorber humedad. "

4.1.3.1.3 FIBRAS DE VIDRIO

Las fibras de vidrio son baratas, comparadas con otro tipo de fibras, tienen baja densidad,
una alta resistencia a la tension, alta resistencia al impacto, buena resistencia quimica y son buenas
aislantes. Poseen un bajo modulo y propiedades de fatiga inferiores a las fibras de carbono. Al estar
sujetas a altos esfuerzo de tension por periodos largos de tiempo (meses o afios), la fibra se rompe.
Es de naturaleza fragil y factores como el tiempo al que se le sometera a carga, la temperatura yla
humedad, deben considerarse para su seleccion. Al laminarse en matrices epdxicas, presentan alta
resistencia a la ruptura y muy buena resistencia a fatiga; sin embargo el compuesto queda limitado
en cuanto a la temperatura de operacion, un alto porcentaje de elongacion elastica y pobre

conductividad térmica.

El rango de temperatura de trabajo de las fibras de vidrio va de 500 °C a 800 °C. Presentan
alta adherencia fibra-matriz, altas resistencias mecanicas, tienen buena permeabilidad dieléctrica,

bajos coeficientes de dilatacion y son muy flexibles. 03
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Los tres tipos de fibra de vidrio mas comunes son vidrio-E, vidrio S-2 y el cuarzo. El
vidrio-E es el mas barato, con una buena resistencia a tension (3500 MPa) y un médulo de 76 GPa.
El vidrio S-2 tiene una resistencia tensil de 4500 MPa y un médulo de 87 GPa, es més caro pero
40% mas fuerte que el vidrio-E. Las fibras de cuarzo son mas caras, y son usadas principalmente en

aplicaciones eléctricas.

El vidrio es un material amorfo que consiste en silice (SiO;) con varios componentes
oxidos. Las fibras de vidrio se obtienen de silice, caliza, acido borico y otros agentes como arcilla y
carbén. Los ingredientes son mezclados y fundidos a altas temperaturas. También se producen por
estiramiento a muy alta temperatura, por traccion mecénica, de una vena de vidrio fundido.

En la Tabla 4.4 se muestra una comparacion de propiedades mecanicas de diferentes fibras

de alta resistencia.

Vidrio “E” 2.58 500 11.0 4.8 5-20
Vidrio “S-2” 2.48 650 12.6 5.6 5-10
Cuarzo 2.15 490 10 5.0 9
Kevlar 29 1.44 525 12 4.0 12
Kevlar 49 1.44 550 19 28 12
Kevlar 149 1.47 500 27 2.0 12
Carbono (PAN) 1.8 530 - 800 35-65 1-1.5 5-8
Carbono (pitch) 1.9 200-350 30-120 05-1 10-11

Tabla 4.4 — Propiedades mecénicas de fibras de alta resistencia.

4.1.3.1.4 PRE-IMPREGNADOS

Los pre-impregnados son los materiales mas utilizados en la manufactura de materiales
avanzados; consisten en una capa simple o tejido de fibras embebida en una resina, por lo general
epdxica, normalmente se presentan en rollos. La resina en el pre-impregnado se encuentra en un
estado semi-solido, que se refunde y fluye durante el ciclo de curado; permitiendo la adherencia
entre las capas de fibras apiladas. En el pre-impregnado las fibras se encuentran sujetas por la resina

y por un soporte removible que previene que las fibras se adhieran entre ellas en el rollo.
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Hay muchas variables que definen un pre-impregnado, como el tipo de fibra, la forma del
tejido, el tipo de resina, la cantidad de resina contenida, etc. Dependiendo del fin para el cual se
empleen, se pueden acomodar varias capas de pre-impregnado, siguiendo las formas del molde,

dando la ventaja de tener un mejor control del contenido de resina, reduciendo su flujo.

Los pre-impregnados requieren de muchos cuidados, para evitar la polimerizaciéon de la
resina, antes de ser usada; manteniéndolos bajo refrigeracion cuando no estan en uso. Del mismo
modo, poseen una fecha de caducidad, que depende del proveedor. Puesto que con el tiempo la

viscosidad de la resina decrece. ¥

4.1.3.2 TIPOS DE MATRICES

La matriz es el agente que rodea la fibra, ayudandole en la proteccion contra los agentes
ambientales y quimicos. Con el objetivo de que la fibra pueda recibir la carga, la matriz debe tener
modulo inferior y mayor elongacién que el agente de refuerzo '®. La matriz determina la
temperatura de operacion del compuesto, los pardmetros del proceso de manufactura, las
propiedades estructurales del sistema de material compuesto, tales como la resistencia a la
compresion, la resistencia a la ruptura interlaminar, etc. Cuando esfuerzos a compresion estén
presentes, la matriz provee resistencia a la fibra al momento en que se deforma. En aplicaciones
donde el compuesto va a trabajar a flexién y torsion, es necesario que la matriz provea alta

resistencia a esfuerzos cortantes interlaminares.

Para nuestros fines, nos enfocaremos en las matrices poliméricas; que pueden dividirse en

dos tipos: Termoplasticos y Termoestables.

En general, los polimeros nombrados Termoplasticos, estan formados de cadenas lineales
de moléculas, teniendo fuertes enlaces intramoleculares pero débiles enlaces intermoleculares,
Pueden calentarse y consolidarse varias veces dependiendo del objetivo. Entre los polimeros
termoplasticos mas comunes destacan: poliestireno, policarbonato, polietileno, polipropileno,

poliamidas, entre otras.

Mientras que los polimeros nombrados Termoestables, contienen redes entrelazadas con
enlaces covalentes entre moléculas. Estos polimeros no pueden procesarse mas de una vez debido a

que reaccionan quimicamente y es irreversible.
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Los polimeros termoestables presentan un estado amorfo cuando su temperatura se
encuentra en el punto de transicion vitrea (Tg); mientras que los termoplasticos al presentar
estructuras amorfas y semicristalinas, se rigen por temperaturas de punto de fusion (Tm) y de
transicion vitrea (Tg). La temperatura de transicion vitrea es la temperatura a la cual se incrementa
la movilidad molecular del polimero, resultando en cambios significativos en las propiedades de la
resina sélida; es la temperatura arriba de la cual las propiedades mecanicas del polimero
termoestable se ven afectadas. Es por ello que en los procesos de fabricacién de materiales
compuestos, se busca curar el material a temperaturas por encima del Tg propio del material que
conforma la matriz. Durante este proceso, es importante diferenciar entre el estado de curado
(porcentaje completado de la reaccion quimica) y la temperatura de transicién vitrea, pues la

temperatura seleccionada para el curado no es necesariamente el Tg final del polimero (Tg seco).

Cuando el material compuesto entra en servicio, el ingreso de humedad o de otros fluidos a
la matriz, hace que cambie y se disminuya el Tg, a un nuevo punto conocido como Tg himedo. Por
debajo de ese punto, es que se debe de fijar la temperatura méaxima a la que puede ser sometido el
material en servicio. Entre los ejemplos mas comunes de matrices poliméricas termoestables

destacan: epéxicas, poliésteres, fendlicas, siliconas, entre otras.

La matriz que se ocupara en este proyecto es una resina epoxica, la cual es un polimero
termoestable que se endurece cuando se mezcla con un agente catalizador o "endurecedor”. Son las
resinas mas usadas en compuestos y adhesivos. Las resinas epoxicas mas frecuentes son producto
de una reaccion entre epiclorohidrina y bisfenol-A, y son llamadas asi, por la presencia de grupos

epoxido en el polimero antes del entrecruzamiento.

Las resinas epoxicas se usan tanto en la construccion de moldes como de piezas maestras,
laminados, extrusiones y otras ayudas a la produccion industrial. Los resultados son mas baratos,
resistentes y rapidos de producir que los hechos de madera, metal, etc. Los compuestos de fibras y
epoxi, aunque son mas caros que los de resinas de poliéster o de éster de vinilo, producen piezas
mas resistentes, puesto que dan al material mayor adhesion, resistencia mecanica, quimica y

propiedades eléctricas aislantes. '*

Son ampliamente utilizadas por su versatilidad, altas propiedades mecénicas, alta resistencia
a la corrosion, mayor resistencia al agua y al calor que otras resinas poliméricas y mayor

simplicidad en el proceso de curado, con temperaturas que varian entre 5 °C y 150 °C. ® La
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temperatura de operacion de las matrices epéxicas varia entre 125°C y 175°C, dependiendo de la

composicion del epoxico.

4.1.4 PROCESOS DE FABRICACION

Para fabricar un material compuesto se toma en cuenta los materiales constituyentes (matriz
y fibra), dependiendo del tipo de cada uno, serdn las propiedades del material final; que deberan
cubrir los requerimientos solicitados segiin su aplicacion. La materia prima es la fibra y la matriz la
cual por medio de herramientas toma la forma del molde y con ayuda de la presion o temperatura,
ayuda a que se consolide el material compuesto. Sin embargo, no solo la materia prima influye en el
material compuesto, sino que también influye el proceso de manufactura. En el mundo actual se

utilizan varios métodos de fabricacion tanto para laminas, preformas y diferentes tejidos.

En general existen cuatro pasos esenciales en la fabricacion de partes con materiales

compuestos. ? Los cuales son:

e Impregnacion.- Si se utilizan tejidos se requiere de rodillos para impregnar la resina entre
cada una de las capas. Si se utiliza pre-impregnados (pre-pregs) no se requiere rodillos y
el acomodo de las fibras es manual. El objetivo de esta etapa es mezclar la resina con las
capas de fibra.

* Apilado.- Esta parte del proceso se utiliza para darle forma al producto por lo que en el
proceso de laminado manual se orientan las fibras dependiendo de los propésitos finales. El
disefio, asi como las propiedades del material dependeran tanto de las fibras como del tipo
de resina. Cuando se utilizan tejidos, la impregnacion y el formado se realizan
alternadamente de acuerdo a cada lamina.

¢ Consolidacion.- El objetivo de esta etapa es asegurarse de eliminar huecos de aire entre
cada una de las capas del compuesto. Para mejorar la calidad del material, se utilizan
rodillos o bolsas de vacio para mejorar el contacto entre las laminas.

e Solidificacién.- En esta etapa se requiere de presion y calor para consolidar el material
compuesto. Para resinas termoestables, el proceso de curacion puede tomar mas de 120
minutos, mientras que para resinas termoplasticas puede tomar minutos. El vacio o la
presion es estable durante esta etapa. El cambio de solidificacion depende en la formula de
la resina y la cinética de la curacion. Se utilizan temperaturas altas para acelerar el proceso

de solidificacion.
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Existen varios métodos de fabricacion por los cuales se pueden elaborar materiales
compuestos. Los procesos varian dependiendo de las herramientas, los moldes, las presiones o
temperaturas que se utilizan, lo cual es importante para realizar una comparacion de costo-beneficio

y seleccionar la mejor manera de realizar el compuesto. La Tabla 4.5 muestra algunos de ellos.

En el ambito aeronautico la mayor parte de las piezas estructurales se realizan con pre-
impregnados y el uso de una autoclave, sin embargo, el proceso es muy costoso debido a la
infraestructura y la materia prima. Utilizar el proceso de laminacion manual reduce los costos
manufactura y de materia prima, con la ayuda de la bolsa de vacio mejora la impregnacion de la

resina en los tejidos y el acabado superficial.

| Laminado Manual (Wet Lay-Up)
\
*Moldeo por contacto

* Proceso de rociado
* Laminacién por bolsa de vacio

{ Moldeo por presion

*Moldeo por compresion en frio

*Moldeo por compresion en caliente

*Moldeo por lamina
_*Moldeo por volumen

i Proceso con Autoclave \

* Pre-impregnados
* Laminado manual
*Infusién de Resina en Capa (RFI)

Moldeo po; Transferencia de resina (RTM)

I!Moldeo por ihyeccién estructural (SRIM) N [
}-Pu‘lnusim ) )

| Proceso d;énrrollar filamentado

| Proceso de envoltura por rollo

Tabla 4.5 — Procesos de Manufactura. !V
4.1.4.1 METODO DE PRE-IMPREGNADO

El proceso de pre-impregnados se utiliza en la industria aeronautica. También conocido

como proceso de autoclave o proceso de bolsa de vacio. Piezas complicadas con altas fracciones
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volumétricas de fibra pueden ser fabricadas. ® El proceso consiste en cortar el pre-impregnado
(pre-preg) y ponerlo sobre el molde, orientando la fibra de acuerdo a las propiedades que requiera
la pieza final. Después de poner las capas de pre-impregnados se utiliza una bolsa de vacio para
cubrir las capas de pre-impregnado y el aire contenido es evacuado con una bomba de vacio; y se
introduce en un horno o una autoclave para curar y consolidar el compuesto a partir de temperatura

y presion (Figura 4.2).

p 1l

Colocacion de bolsa de Pieza final curada

vacio y extraccion de aire f
Laminas de
pre-impregnado

Proceso de curado a presidn y
temperatura adecuadas

Acomodo de laminas
siguiendo |a forma del
molde

Figura 4.2 - Proceso de pre-impregnado. 7

Este proceso permite conseguir piezas de material compuesto sin burbujas de aire atrapadas
entre las capas, sin porosidades mejorando la compactacion; sin embargo tiene algunas desventajas,
ya que el tamafio de la parte es limitado por el tamafio de la autoclave y partes complejas son

dificiles de producir.

4.1.4.2 PROCESO DE LAMINACION HUMEDA (WETLAY-UP)

Inicialmente, el laminado manual fue el proceso de fabricacion de compuestos con mayor

demanda. Es un proceso simple y repetitivo, de molde abierto en el cual la resina liquida es aplicada
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al molde para después aplicar una capa de fibra, volver aplicar resina y de nuevo otra capa de fibra,
se repite €l mismo procedimiento hasta alcanzar las dimensiones requeridas (Figura 4.3). En el
proceso de impregnacion, se utiliza un rodillo para esparcir la resina entre cada una de las capas y
eliminar al maximo los huecos de aire que pudieran existir, compactando las capas. Por ultimo el
proceso de curado se puede llevar a cabo a temperatura ambiente o a altas temperaturas; haciendo

uso o no de presion.

La resina usada es termoestable, la cual acelera su proceso de polimerizacién por medio de

un catalizador. En la Tabla 4.6 tabla se muestran algunas ventajas y desventajas de este proceso.

Colocacion de la fibra

Repeticion del proceso, hasta
\ I ‘ / conseguir el espesor deseado

Proceso de curado de |a pieza

Colocacion de la resina
Impregnacion

Figura 4.3 Proceso de Laminacion Humeda. ('

4.1.5 ECUACIONES BASICAS

Uno de los factores mas importantes que determinan las propiedades de los compuestos es
la proporcion relativa de la matriz y el agente de refuerzo. Las proporciones relativas pueden ser
dadas en fracciones volumétricas o fracciones de peso. Estas fracciones son utilizadas en analisis

teoricos de materiales compuestos. {1

Considerando un volumen v, de un material compuesto el cual estd constituido por el
volumen de la fibra v¢ y el volumen de la matriz v,,. Asi como w,, Wy y wp, representan los pesos

del material compuesto, de la fibra y de la matriz, respectivamente. Las ecuaciones 4.1 y 4.2

muestran las relaciones antes mencionadas.
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Ve = V5 + vy

We = Wwr +wy,

Ventajas
Partes sencillas y complejas pueden
manufacturarse.
Inversi6n minima en equipo. .

El tiempo de arranque y el costo son
minimos. .
El costo de herramientas es bajo.
Trabajadores semi-expertos son faciles de | o
entrenar. °
Disefio flexible. .
Insertos y cambios estructurales son posibles.
Construcciones tipo sandwich son posible. .
El proceso es ideal para realizar prototipos.
Partes con diferente rigidez y resistencia | ©

pueden manufacturarse.

@.1)

(4.2)

esventajas

Es un trabajo intenso y no es ideal para
producciones de alto volumen.

La calidad se ve reflejada debido a las habilidades
del operador.

La uniformidad del producto es dificil de mantener
entre una parte y otra.

Los productos finales son caros.

El desperdicio es alto.

Debido a que se realiza a molde abierto, existen
emisiones al medio ambiente.

Partes con alto contenido de fibra no pueden ser
manufacturas.

El proceso no es limpio
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Tabla 4.6 -Ventajas y Desventajas del proceso de Laminado Manual. '

Las fracciones de peso y de volumen se muestran en las ecuaciones 4.3 — 4.6

Vf={f
V,,,_’;—':
Wy =t
Wm_‘:’v—':

Obteniendo:

4.3)

(4.4)

(4.5)

(4.6)




VitV =1 4.7)
Wr+ W, =1 (4.8)

La densidad del material compuesto (p.) se puede obtener en términos de la densidad de los

materiales constituyentes (0r ¥ pp,) y con las fracciones volumétricas o de peso.

Pc = PrVr + pmVin = pVr + p (1 = Vp) (4.9)

En un compuesto unidireccional se asume que las fibras seran uniformes en lo que respecta
a sus propiedades, asi como que son continuas y paralelas entre ellas. También se puede asumir que
entre la matriz y las fibras existe una adherencia perfecta por lo que las deformaciones presentadas

en el compuesto, en la fibra y en la matriz es igual a:
Ec=Ef=Em (4.10)
La carga que soporta el compuesto es compartida entre la matriz y la fibra:

P.=P+P, 4.11)

Las cargas P, Pr y Py, soportadas por el compuesto, la fibra y la matriz puede expresarse

en términos de esfuerzos y sus respectivas areas:

P =0.A; = 05Af + 0 A, 4.12)
A A
o, = afA—f +om 2 (4.13)

Para compuestos con fibras paralelas, las fracciones volumétricas son iguales a las

fracciones de areas.

_ Ar
W_Z (4.14)

A
m=f (4.15)
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Por lo que:
O, = O'fo + O'me (4.16)
El médulo de Elasticidad se puede obtener de la siguiente manera.

41.6 PROPIEDADES MECANICAS DE LOS MATERIALES
COMPUESTOS

Algunas propiedades mecanicas de un material compuesto son la tenacidad, la

resistencia y la elasticidad bajo las cargas de tension, flexion, cortante o compresion, las

cuales se utilizan como disefio fundamental en algunas aplicaciones. "

Los materiales compuestos tienen un comportamiento mecanico diferente a la mayoria de
los materiales de ingenieria convencionales, por lo que requieren un procedimiento analitico y
experimental diferente. Los materiales comunes de ingenieria son homogéneos e isotropicos, esto
quiere decir que sus propiedades son uniformes a lo largo de todo el material, independientemente
de la posicion en la que se encuentre, sus propiedades son iguales en cualquier direccion en un

punto del material, independientemente de su orientacion. ©

En contraste, los materiales compuestos son heterogéneos y anisotropicos; por lo tanto sus
propiedades no son uniformes a lo largo del material y dependen de su posicion; sus propiedades
son diferentes en las tres direcciones perpendiculares en un punto del material, dependiendo de la

orientacion.

Un estudio macromecanico de los materiales compuestos es conveniente, puesto que
considera el comportamiento del material como homogéneo y los efectos de sus constituyentes se
detectan como un promedio de las propiedades macroscopicas del material. Este estudio permite

disefiar el material compuesto para satisfacer requerimientos estructurales particulares.

Para materiales isotropicos, la aplicacion de cargas normales causa una extension en la
direccion de la carga y una contraccion en la direccion perpendicular a ella, sin deformacion

cizallante. En los materiales anisotropicos, la aplicacion de cargas normales conduce a la extension
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en la direccién de la carga y a la contraccion perpendicular a ella; asi como una deformacion

cizallante. ®”

En la Figura 4.4 se muestra el comportamiento de materiales isotropicos y anisotropicos

bajo cargas normales.

Wy 3

ISOTROPICO ANISOTROPICO

Figura 4.4 — Comportamiento mecénico de materiales.

Las fibras generalmente exhiben un comportamiento elastico lineal, el aluminio exhibe un
comportamiento elastico-plastico, es decir, un comportamiento elastico no lineal. Mientras que las

resinas tienen un comportamiento viscoelastico, dependen de la velocidad de deformacién y del

tiempo. (Figura 4.5)

4.1.7 FIBER METAL LAMINATES (FML's)

Los materiales compuestos laminados consisten en capas de al menos dos materiales
diferentes unidas, para combinar las propiedades de los sus constituyentes. Los FML’s son
materiales hibridos laminados fibrometalicos (materiales compuestos con fibras de refuerzo en
matrices integradas en laminados metélicos), llamados asi por sus siglas en inglés, que significan
Fiber Metal Laminates. Son materiales relativamente nuevos pero con grandes proyecciones

futuras, especialmente en el ambito de la aeronautica. "
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Eldstico lineal ¢ Eldstico - £
Perfectamente
Plastico

Eldstico-Pléstico ¢ Viscoeldstico

Figura 4.5 - Comportamientos esfuerzo- deformacion. 2

Los laminados pueden tener varias combinaciones de orientaciones. El acomodo de las
laminas permite ajustar la dependencia direccional de la resistencia y rigidez del material
compuesto, segun los requerimientos de su aplicacion; favoreciendo cierta direccion, en la cual se

aplicara la carga. (Figura 4.6)

Figura 4.6 - Vista de la construccién de un laminado con diferentes orientaciones '

Los FML'’s surgen como respuesta al problema de corrosion y constante mantenimiento de

las laminas de aluminio convencionales en aplicaciones aeronduticas. La resistencia a la corrosién
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aumenta, gracias a las capas de fibras, que actian como barreras de humedad entre las laminas de

aluminio.

Entre las desventajas que tienen estos nuevos materiales se encuentran: altos costos en la
materia prima y en los procesos de fabricacion y ensamble, afectaciones por altas temperaturas o
humedad, susceptibles a la delaminacién, algunos agentes extrafios pueden quedar atrapados entre
las capas durante la fabricacion, pequefios dafios en la superficie del material pueden propagarse

entre las capas formando complejas redes de daifio. (Figura 4.7)

.

Dafio en la superficie

> L —~

Delaminacién y redes de dafio

Figura 4.7 - Delaminaciones y redes de dafio. 7
4.1.8 APLICACIONES AERONAUTICAS DE MATERIALES COMPUESTOS

Los materiales compuestos tienen una gran gama de aplicaciones, en diferentes
industrias como se muestra en la Tabla 4.7. En el contexto de materiales de alto desempefio para
aplicaciones estructurales, sobre todo en la industria aeroespacial, los materiales compuestos se han
utilizado desde los afios 60’s; aunque materiales como los polimeros reforzados con fibras de vidrio

se estudiaron 20 afios antes. ® En la milicia se utiliza los compuestos para la reduccion en peso y
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con ello conseguir altas velocidades. Con la introduccion de las fibras de carbono en la época de los
70's, el compuesto epéxico reforzado con fibras de carbono fue el material primario de alas y
fuselaje."” En la Figura 4.8 se muestra el porcentaje de materiales compuestos utilizados en aviones
de la milicia; donde va desde un 2% del F-15 hasta un 27% en el AV-8B referente a estructuras en
los afios 80’s."® El F-35 fabricado por Lockheed Martin, cuenta con cerca del 100% en partes

estructurales a base de materiales compuestos reforzados con fibra de carbono. &

Industria Aplicaciones
Maritima Yates y submarinos

Automotriz | Chasis, Frenos y embragues, Suspension, Bolsas de aire

Ingenieril Estructuras, Brazos robéticos, Rodillos

Alabes Para viento y maritimos

Bicicletas, Bat para béisbol, Palos para hockey, Raquetas para tenis, raquet y

Deportiva .
badminton

Tabla 4.7 - Industrias donde se utilizan materiales compuestos. 2

Boeing, en 1995 introdujo el primer 777, en el cual la parte del estabilizador horizontal y
vertical, elevadores, superficies de control, carcasa del motor y las vigas del piso del fuselaje
estaban hechos de materiales compuestos (Figura 4.9). Cerca del 10% del 777, estaba compuesto de
fibra de carbono con resina epéxica y el 50% de aleaciones de aluminio."” El Boeing 787 también
llamado “Dreamliner” (Figura 4.10), realiz6 su primer vuelo el 15 de diciembre del 2009 el cual
esta fabricado con un 50% aproximadamente de materiales compuestos avanzados y 20% de
aleaciones de aluminio.?Y El Boeing 737 tiene un porcentaje de materiales compuestos en el
fuselaje del 30% y ahora la més reciente generacion, el Boeing 787 se compone de un 50% de

compuestos. *

La compaifiia Airbus cuenta con aviones que utilizan en su mayor proporcién, materiales
compuestos para el fuselaje. Dos claros ejemplos son el Airbus 350 XWB y el Airbus 380. El
primer avién mencionado, utiliza alrededor del 52% de materiales compuestos, ® lo cual es ms de

la mitad del avion (Figura 4.11).

En la Figura 4.12 se observa la distribucion de los polimeros reforzados con fibra de
carbono en el fuselaje del avién A380. “” El FML’s ARAL 3 se prueba en puertas de cargamento
enel C-17.%
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El Learjet 85 de Bombardier, fabricado en Querétaro, tiene un fuselaje, alas y cono de nariz

son de polimero reforzado con fibra de carbono. *

F-15 F/A-18E/F
Early 1970s Mid-1990s
2% Composites 22% Composites

F/A-18 A/B i AV-8B
Mid-1970s Early 1980s

10% Composites 27% Composites
Figura 4.8 - Evolucién de los compuestos en aviones militares. >
Leading and _Fin torque box
Outboard aileron trailing
edge panels
g/ Rudder
Wing fixed
leading edge Ievator

Wing landing gear doors
S

Inboard and
outboard spoilers

Nose radome () 8 . .
Engine cowlings

Nose gear doors

Figura 4.9 - Uso del material compuesto reforzado en Boeing 777. "
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Composite Solutions Applied

c; ANDL 3. ! Throughout the 787

Steel 5%
10%

[l carbon laminate Titanium Composites
[ carbon sandwich 15% =k
[l Fiberglass
B Aluminum Aluminum
[[] Aluminum/steel/titanium pylons 20%
Z\‘_'ﬂllﬂﬂ

Figura 4.10 - Materiales del Boeing 787. ¢V
4.1.9 ESTUDIOS ANTERIORES

Puesto que los FML’s son materiales de mucho interés, se han realizado una gama de
estudios, que buscan aportar mayor informacién para lograr optimizar el desarrollo y disefio de
estos mismos, para cubrir las necesidades solicitadas. A continuacién se mencionan algunos de

ellos.

Con lo que respecta a estudios de impacto en FML'’s diferentes articulos reportan mejorias
en la tenacidad de los laminados en comparacion con las laminas monoliticas de aluminio sin
refuerzo. Abdullah y Cantwell hicieron estudios con laminados hibridos de fibra reforzada con
polipropileno y laminas de aluminio 2024-T3 (0.8 mm de espesor) y 2024-O (0.6 mm de espesor)
en diferentes configuraciones, reportando que el aluminio 2024-T3 ofrece mayor resistencia a la
perforacion que el aluminio 2024-O. Los bajos modulos de los compuestos permiten al aluminio

deformarse independientemente. ©0
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L A350 XWI v D_ﬂz’ﬁj"h]‘l.‘,' | SIGN S Yol R

Nose section (carbonfibre or aluminium) Fin (carbonfibre)

? il |
! Rear fuselage

Fuselage section (carbonfibre skin panels, (carbonfibre, one
doublers, joints and stringers, with aluminium frames) piece section)

18m =~—16m

Four shell skin A350 XWB material breakdown
panel concept
@ Aluminiumy/Aluminium lithium
@ Steel
% @& Titanium
@ Composite

@ Miscellaneous

Aluminium frames
Carbonfibre skin panel  Note A350-900 shown "

Figura 4.11 - Disefio Estructural del Airbus A350 XWB. @

Major monolithic Carbon Fiber Reinforced
Plastic (CFRP) and Thermoplastics applications

CFRP Vertical Tail Plane
Tall cone

N

Wing ‘ ﬂ\ = // T~
” p— i = W— <a T ™
il , N
« / Y / ‘,\ Horizontal Tail Plane
_— N
.‘\‘i_{\;_};)',)}),: oy Landing Gear Doors ’ Engise
M" ‘,1"1 f = Cowlings \
i == f N
. J Y
Center Wing Box ; \
|
Flap track panels @ "(-", = e | Roar Pressure Bulkhoad

g% o 1
N
&
AIRBUS

cAIRBUS

Figura 4.12 - Aplicaciones del CFRP en el Airbus A380. ?”
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Vlot realiz6 pruebas de impacto en FML's de fibra de vidrio tipo R y aramida con aluminio
2034-T3, 7075-T6 y 7075-T76 en diferentes configuraciones, concluyendo que estos materiales
estructurales tienen una alta resistencia la fatiga, con menores dafios al impacto comparado con
laminados monoliticos de aluminio convencional; con bajos indices de delaminacion y altas
energias de absorcion. Las pruebas de impacto realizadas fueron por indentacion estitica, a altay a

baja velocidad. ¢'*?

Estudios sobre las propiedades mecanicas a tension de FML’s realizados por Moussavi
et.al. muestran que las capas de fibras con orientacion 0° mejora el médulo de elasticidad, el limite

de elasticidad y el esfuerzo tltimo, considerablemente. ©*

Reyes y Cantwell realizaron pruebas tensiles y de impacto en FML’s de laminas de
aluminio reforzadas con vidrio y polipropileno; encontrando un aumento en el moédulo de
elasticidad y en la energia absorbida en la deformacion plastica del aluminio con pequeiias

microgrietas en las fibras. ®%

Diversos articulos fueron revisados para el estudio de los resultados publicados, que
respaldan la aseveracion de que los FML's tienen mejores propiedades mecanicas que los
laminados monoliticos de aluminio convencional; cada publicacion presenta diferentes tipos de
aluminio usado, diversos tipos de fibras, en variadas configuraciones de apilamiento, asi como
varias combinaciones de orientaciones en las fibras; elaborados por diferentes métodos y rampas de
curado. Todos ellos sobresaltan las grandes ventajas que estos materiales compuestos han traido a la
industria aeronautica, principalmente; pero también recalcan la falta de estudio en diversos factores

a considerar, para el disefio y desarrollo apropiados de los FML’s, ©33¢47-83%40)

4.1.10 HIGIENE Y SEGURIDAD

Existen diversos riesgos a la salud asociados con el uso de materiales compuestos
avanzados. Estos pueden ser controlados a través de la implementacion de programas efectivos que
regulen la seguridad, higiene y el ambiente trabajo; por lo que es importante contar con fichas
informativas y de seguridad en el manejo de los materiales a usar (MSDS) Material Safety Data

Sheet, por sus siglas en inglés.
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Medidas de seguridad tales como hacer uso del equipo de seguridad personal, manejar una
adecuada disposicion de los desechos y establecer una metodologia de trabajo que garantice una

operacion segura; son puntos clave para mantener una investigacion libre de peligros y de riesgos.

Los diferentes elementos que conforman un material compuesto, pueden implicar diversos
riesgos a la salud, cuando se manejan en los procesos de manufactura. Por ejemplo la resina epoxica
sin curar, puede causar irritacion en la piel y erupciones cutaneas. En condiciones de contacto

prolongado provoca dermatitis.

La mayoria de los materiales de refuerzo utilizados para la fabricacion de materiales
compuestos causan irritaciéon en ojos, piel y afectaciones al sistema respiratorio. Las fibras de
carbono causan irritacion severa en la piel, acompafiado de erupciones cutaneas, el riesgo debido al
manejo de fibras de carbono se ha asociado con cancer de piel. El tamafio de los filamentos de la
fibra de carbono cominmente usada, es alrededor de los 6um en diametro, son consideradas
particulas respirables. La exposicion a la fibra de vidrio puede causar irritacion de piel, ojos, nariz y

garganta. Las fibras de aramida no constituyen un riesgo potencial para la salud.

Las aminas o anhidridos son los agentes curantes mas utilizados para las resinas epdxicas.
Los mas comunes son las aminas aromaticas, Metilenedianilina (MDA) y Diaminodifenil-sulfano
(DDS). Ambas aminas manchan la piel, pero la Metilenedianilina es la mas toxica, puede causar

daiio hepatico, afectacion a la retina e inclusive puede ser causa de cancer. “"

La mayoria de los solventes utilizados en los procesos de fabricacion de materiales
compuestos son flamables y volatiles. Causan irritaciones en la piel y los ojos, se pueden absorber
directamente por via cutanea causando envenenamiento (i.e. alcohol metilico). Los efectos dafiinos

se producen al tener contacto con la piel o inhalar.

Una reglamentacion adecuada en el lugar de trabajo es esencial para controlar la exposicién

a los materiales y procesos involucrados en un sistema de materiales compuestos avanzados.
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DESARROLLO EXPERIMENTAL
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5. DESARROLLO EXPERIMENTAL

Una vez realizada la revision bibliogréafica del tema y establecido los objetivos de este estudio,

se procede a realizar la experimentacion de los ensayos.

Es importante tomar en cuenta que las variantes en disefio y en arreglos de laminado que se
pueden construir, como la distribucion de la fibra, el tipo de tejido, orientacion y contenido; ademas
del método de fabricacion del material, hacen que los resultados obtenidos en estudios
experimentales, inicamente sean validos para el material estudiado, pues si cualquiera de las

variantes del disefio cambia, los resultados serdn diferentes.

5.1 MATERIALES

La seleccion de materiales es un factor importante en la fabricacion de materiales
compuestos reforzados de fibra ya que dependiendo de ellos, son las propiedades que se van a
obtener, para satisfacer los requerimientos del disefio. Los materiales que se utilizaron en el

desarrollo de los laminados se muestran en la tabla 5.1.

Materia Prima Proveedor Propiedades y Caracteristicas

530 3K,
Pre-impregnado de » Plain Weave Carbon Fiber Fabric
FibreGlast *  Porcentaje de resina epoxica 40% en
fibra de carbono peso
Pre-impregnado de ) * L-530
L. JD Lincoln *  Solution Coated Epoxy Prepreg e
fibra de vidrio »  Porcentaje de resina epoxica 38%en | -
peso
« L-730
Pre-impregnado de *  Woven Aramid Adhesive Prepreg
JD Lincoln *  Porcentaje de resina epoxica 55% en
fibra de aramida peso
- A
Limitiinde alwiiiio La Paloma *  Aluminio 1100 H-14 C-26 (0.3-0.5 mm)
* Laminas de 30 x 30 cm
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Fibra de Vidrio

Fibras y Resinas
del Centro

Tejido Aleatorio
Peso - 1.5 oz/ft?
Espesor - 0.045 in

Resina

Axson

Epolam 2015

Densidad - 0.95 g/cm®
Temperatura de curado 60-70°C
Resistencia a la tensi6on — 70 MPa

Endurecedor

Axson

Epolam 2015

Cinta selladora

FibreGlast

Temperatura maxima de servicio —
205°C

Ancho — 0.5 in

Espesor —0.125 in

Cinta de alta

temperatura (gris)

Grainger

Cinta Nashua 398
Temperatura maxima de servicio 93°C
Espesor 0.28mm

Capa absorbedora

Fiberte

Compoflex ® 400
Espesor - 1.9mm
Composicion — 100% Polipropileno

Bolsa de Vacio

FibreGlast

Modelo — Stretchlon 200
Resistencia — 55MPa
Temperatura de uso — 121 °C

Desmoldante

Axson

Demoulant 841
Masa — 0.7 kg

Desmoldante

Zyvax

Enviroshield

COMPOFLEX —
Bleeder- Breather
Fibretex
Vilvula de vacio FibreGlast Modelo -910 A
Rodillo FibreGlass Diametro — %’’, Ancho — 3"’
Manguera con .
FibreGlast Modelo — 2217 A, Conexién — V4

conexién rapida

Tabla 5.1 - Materia prima utilizada en la fabricacién de los laminados.
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5.2 PREPARACION DE LAS LAMINAS DE ALUMINIO
5.2.1. LIMPIEZA DE LAS LAMINAS

En primera instancia se llevo a cabo una limpieza de las laminas de aluminio por ambos

lados, siguiendo la siguiente metodologia (Figura 5.1):

PR

Limpiar la lamina de aluminio con alcohol etilico. Secar la lamina con alcohol etflico

g

[ Preparar solucién 1.25 M de NaOH, con agu;lﬁ

desionizada. Enjuagar la lamina con agua

e

Verter solucion en la lamina de aluminio. Dejar reposar por un lapso de 30 seg.

Figura 5.1.- Pasos para la limpieza de las laminas de aluminio.

Esta limpieza se lleva a cabo con la finalidad de retirar de la superficie de la lamina parte de
la alimina (6xido) inherente en el aluminio, asi como remover aluminio y de este modo lograr una
mayor rugosidad en la superficie para favorecer el anclaje de la resina, y por consecuencia mejorar
la adherencia de esta. Teniendo sumo cuidado de no hacer un dafio profundo en la lamina para
evitar de este modo un deterioro en las propiedades de la lamina de aluminio; asi como no afectar el

espesor de la lamina.
A continuacion se muestran las reacciones llevadas a cabo durante esta limpieza.
=> Eliminacién de aluminio
-> Eliminacion de alimina

En las reacciones anteriores, se tiene como producto aluminato de sodio, que es removido
de la superficie de la lamina por medio del agua y el alcohol. La primera reaccion da como
resultado la remocién de aluminio; mientras que la segunda reaccién remueve la alimina. Ambas

reacciones se dan simultineamente con la adiccion de hidroxido de sodio a la lamina.

5.2.2. MEDICION DE RUGOSIDAD MEDIA
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La superficie de los cuerpos generalmente tiene una composiciéon quimica diferente a la
composicion encontrada dentro de los cuerpos; el ordenamiento atomico es diferente en la
superficie, es complejo y dificil de describir. La topografia se ocupa de la descripcion del conjunto

de particularidades geométricas naturales o artificiales que caracterizan a una superficie.

Un concepto usado para la descripcion de las irregularidades de la superficie es la
rugosidad. Bajas rugosidades en la superficie le confieren mejor apariencia y disminuyen la friccién
de esta, al estar en contacto con otra; reduciendo el fendmeno de desgaste y corrosion. En otras
ocasiones, como en este caso, se busca maximizar el area superficial, lo que se consigue

aumentando la rugosidad; mejorando el anclaje de otras superficies o sustancias.

El método mas usado para cuantificar la rugosidad se basa en el registro de perfiles de
alturas mediante un rugosimetro o perfilémetro (instrumentos para medir rugosidad). El tratamiento
estadistico de los datos obtenidos permite determinar pardmetros como la rugosida rms (Ryys) o la
rugosidad promedio (R,). El perfilometro posee una fina punta en contacto con la superficie a
analizar, realiza un barrido controlado en linea recta y las variaciones de alturas se convierten en
seflales eléctricas y se registran. Tipicamente se usan puntas con radios de algunos micrometros
(~2um); aunque si la resolucion vertical es menor que el radio de las punta, no se puede detectar

con alta presicion valores de rugosidad menores a este radio.

Hay otros componentes de la textura o morfologia como la ondulacion, la curvatura y la
inclinacion o tendencia. En la Figura 5.2 se muestra una superficie con una curvatura u ondulacién
periédica o aperiddica, estos componentes deben anularse antes de hacer una medicion de
rugosidad; tambien se muestran los cuatro ordenes de defectos topograficos. La desviacion del
perfil respecto a la forma esperada se considera como de primer orden. La ondulacion periddica a
nivel mesoscopico y macroscopico son defectos de segundo orden, mientras que las estrias

pseudoperiddicas son de tercer orden. En cuarto orden se encuentran los defectos aperiddicos. “?

Los parametros de rugosidad mas usados son rugosidad promedio y la rugosidad rms. La
rugosidad promedio es el promedio aritmético de los valores absolutos de las alturas y(x) medidas a

partir de una linea central y se define matematicamente como:

L
R, = %fo ly(x)ldx 5.1

donde L es la longitud de muestreo y Ry, se define como:
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Rems = LS Y10 52

2%05Smm

Perfil “teoixo™

Defecto de pnmer orden

{reouxtina)
Paranetios de

Defecto de segundo drden ondulacon

(ondubcion penodica)

Defecto de tercet orden

festnas preudo-penodias)
Paranetros de
gosidad
Defecto de cuano orden
(defecto apenodico)

Figura 5.2 Ordenes de defectos topograficos. “?

Este representa el promedio de las desviaciones cuadraticas respecto a la altura media y es

la desviacion estandar de las distribuciones estadisticas de las alturas. “¥

Con el fin de poder conocer el dafio provocado en la lamina por medio de la limpieza, se
realizé un estudio de la rugosidad media de la superficie. Por medio del uso de un perfilémetro de

marca: TR100 Surface Roughness Tester.

En la Tabla 5.2, se muestran los resultados obtenidos; donde se aprecia un aumento en la
rugosidad media en las laminas tratadas del 5.5%; por lo que se espera una mejor adherencia de la
resina en las laminas; al tener mas sitios reactivos o puntos de anclaje por unidad de area; es decir,
se tiene un aumento de la superficie de contacto. En una rugosidad media deseable, los valles no
seran demasiados profundos, por lo que la resina no tendra dificultades para penetrar la parte
inferior de estos; evitando de este modo dejar espacios vacios, que generen micro areas de riesgo
corrosivo; mientras que los picos tampoco son altamente pronunciados, evitindose de este modo,

que estos queden expuestos e interfieran en la interfase resina-fibra.
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MUESTRA CON PROMEDIO Ra MUESTRA SIN PROMEDIO Ra

TRATAMIENTO (pm) TRATAMIENTO (nm)

1CT 0.502 28T 0.5
3CT 0.494 5ST 0.482
4CT 0.548 6ST 0.472
8CT 0.538 7ST 0.442
10CT 0.488 9ST 0.544
12CT 0.554 11ST 0.518
14CT 0.5 13ST 0.462
16CT 0.566 15ST 0.516
18CT 0.534 17ST 0.528
20CT 0.542 19ST 0.53
0.5266 pm 0.4994 pm

Tabla 5.2.- Rugosidades medias de las laminas de aluminio tratadas.

5.2.3. PRUEBA DE ADHERENCIA

Una vez realizada la medicién de rugosidad media, se prosiguié a hacer una prueba de
adherencia de resina epoxica en una superficie sin tratamiento y una superficie tratada. La Figura

5.3 muestra los pasos seguidos:

Preparar mezcla :
100 gr. de Resina Epolam 2015
L 32 gr. de edurecedor Epolam 2015 J
3 .
Colocar una capa de tejido de fibra corta de vidrio Colocar la ldmina en un horno a 60 °C por 24
tipo E, distribuida aleatoreamente (chop mat) en horas
la lAmina
—
W a——
Verter sobre la capa la mezcla preparada L Distribuir de modo ?(I)nd?lglgneo la mezcla con un

Figura 5.3.- Pasos seguidos para la prueba de adherencia.
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La figura 5.4 muestra los resultados de la prueba de adherencia. En una inspeccion visual,

se encontré mejoria en la adherencia de la resina, en la lamina tratada.

Figura 5.4.- Inspeccion visual en la prueba de adherencia.

5.3 ELABORACION DE LOS LAMINADOS HIiBRIDOS

Existen varios factores que afectan los procesos de disefio, que deben ser tomados en cuenta

para elegir el proceso correcto, en la Figura 5.5 se muestran algunos de estos factores:

Tipo de :
aluminio A i

Espesor del
aluminio

Secuencia de

Figura 5.5 Factores de disefio

En este estudio se eligio6 emplear el método de laminacion manual por bolsa de vacio
usando pre-impregnados, con curado en horno eléctrico. Debido a que este proceso es el mas
utilizado en la manufactura de piezas estructurales y permite: tener un mayor control sobre la
cantidad y homogeneidad de la resina entre los tejidos, ahorrar grandes cantidades de material,

mejor calidad en las piezas finales, tener menores exposiciones a compuestos organicos volatiles,
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facilitar la manipulacién del material, tener bajas porosidades y defectos en los laminados, tener

porcentajes de refuerzo precisos y altos, entre otras.

5.3.1. ARREGLOS ELABORADOS

Los laminados se elaboraron con diferentes arreglos, para realizar las comparaciones
pertinentes y determinar el arreglo éptimo. Las laminas de aluminio y fibras fueron acomodadas
con una orientacion a 0° de la direccion de fabricacion de los tejidos, ya que esta orientacion
muestra el mas alto valor del médulo de elasticidad, del limite de elasticidad y del esfuerzo ultimo,
comparado con otras posibles orientaciones.®” Las secuencias de apilamiento de los tejidos y
laminas de aluminio, su respectivo c4digo y el espesor promedio para los laminados hibridos FML,

son presentados en la Tabla 5.3.

Tejidos Secuencia de apilamiento Cédigo  Espesor (mm)
Fibra de carbono Al-FC - Al-FC-Al-FC-Al-FC- AL ACA 3.1
FC-Al-FC-Al-FC—-Al-FC-AlI-FC-AlI-FC CAC 35
Fibra de vidrio Al-FV-Al-FV-Al-FV-Al-FV-AL AVA 4.5
FV-Al-FV-AlI-FV-AlI-FV-AI-FV-Al-FV VAV 3.6
Fibra de aramida Al-FK - Al-FK - Al-FK—-Al-FK-AL AKA 34
FK — Al-FK — Al-FK — Al - FK - Al-FK KAK 42

Tabla 5.3.- Espesor y secuencias de apilamiento de laminados hibridos FML, donde: Al-lamina de aluminio,
FV-fibra de vidrio, FC-fibra de carbono y FK-fibra de aramida (Kevlar).
También se elaboraron laminados puros de fibra de aramida (KKK) y fibra de vidrio
(VVYV), cada uno de ellos con 15 capas de cada pre-impregnado, con espesores promedio de 3.28 y
5.05 mm respectivamente. Estos laminados se fabricaron para tener una referencia de su

comportamiento en las pruebas de tension y flexion.

5.3.2. LAMINACION MANUAL

Todos los laminados hibridos se elaboraron en las instalaciones de la UNAQ, con
materiales y equipos suministrados por esta institucion; por medio de la técnica de laminacion

manual con curado en bolsa de vacio y horno eléctrico.
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5.3.2.1 LIMPIEZA Y PREPARACION DE LOS MOLDES

El primer paso para llevar a cabo la elaboracion de los laminados hibridos, es la limpieza y

preparacion de los moldes. El procedimiento seguido se muestra en la Tabla 5.4.

Ilustracion

Limpiar el molde con acetona y servilletas de papel para remover grasa y
sustancias en el molde (en este caso se uso un molde de aluminio). Aplicar
desmoldante en el molde con un pafio y esperar 30 min. para que el desmoldante

S€ seque.

Se delimita el area de trabajo con cinta azul de alta temperatura.

Por medio de cinta gris de alta temperatura, se realiza un doblez en la parte

externa del 4rea de trabajo.

Sobre el doblés efectuado con la cinta gris se pone la cinta selladora, sin realizar

cortes en los bordes, para evitar fugas.

Es importante no tocar el 4rea tratada con el desmoldante para no dejar

impurezas.

Tabla 5.4.- Pasos para la limpieza y preparacion de moldes.

5.3.2.2 FABRICACION DE LAMINADOS HiBRIDOS
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Antes de comenzar a realizar la elaboracion de los laminados, se deben tomar en cuenta
varias medidas de seguridad e higiene. Puesto que los pre-impregnados pueden afectar la salud,
debido a la resina y a las fibras; por lo que es obligatorio el uso de lentes de seguridad, mascarilla,
zapatos cerrados, guantes de nitrilo y bata de laboratorio. Del mismo modo, el 4rea de trabajo debe
ser un lugar cerrado, ordenado y limpio, con temperatura controlada (~20 °C) para evitar la

aceleracion de la polimerizacion de la resina.

Una vez que los moldes estan preparados, se prosigue a la fabricaciéon de los laminados

hibridos, en la Tabla 5.5 se muestran los pasos seguidos.

5.3.2.3 PROCESO DE CURADO Y DESMOLDE

Se seleccioné un ciclo de curado combinado, sugerido por el fabricante de la fibra, para
alcanzar las mejores propiedades mecanicas. Este consiste de un primer curado donde se eleva la
temperatura a 121°C por 8 hora, en aumentos graduales, con una rampa de calentamiento de
3°C/min hasta alcanzar dicha temperatura. Enseguida y con la misma rampa, se eleva la temperatura
a 177°C por 2 horas, finalmente se enfria con una rampa de 3°C/min hasta que se alcance la
temperatura ambiente. Manteniendo una presion constante de 81 KPa durante todo el proceso de
curado. El proceso de curado se llevo a cabo en un homo industrial PREFINSA y Racks con
conexiones rapidas de vacid, en las instalaciones de la UNAQ. (Figura 5.6). Después del proceso de

curado, se lleva a cabo el desmolde de las piezas finales. (Figura 5.7)

5.3.3 CORTE DE PROBETAS

Después de que se elaboran los laminados, es importante tomar precauciones cuando se
realicen los cortes de las probetas, debido a que el material puede dafiarse en el proceso, dando
como resultado la reduccién de propiedades mecanicas. Un tipo de dafio se debe a la generacion de
demasiado calor en la zona de corte, es necesario considerar la velocidad de herramienta de corte,

avance de corte, tipos de cortadoras, etc. @

Utilizar brocas y cortadores de carburo de silicio, o discos abrasivos de alimina son
apropiados debido a sus bajos costos. Cortadores con granos medios abrasivos son mejores que los
de granos finos debido a que los segundos se incrustan en el material después de haber cortado.
Particulas de diamante incrustadas en cortadores son usadas muy frecuentemente y son muy

duraderos. ¥
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Itustracion

Medir y marcar el pre-impregnado, para
posteriormente hacer el corte de las laminas (30 x 30

cm)

Colocar la bolsa y la valvula check de vacio en el molde previamente tratado, sin

dejar ninguna especie de salida de aire. Sellar perfectamente.

Colocar una lamina de aluminio y posteriormente una capa de pre-impregnado

(segun el arreglo que se esté elaborando)

Inmediatamente después de colocar cada capa de pre-impregnado se lleva a cabo
la compactacién o “debulking” a una presion de 81KPa, durante 5 min. Por
medio de la colocacién de una capa de breather (capa respiradora), una capa

absorbedora y una manguera de vacio.

Después de la compactacion, se coloca la siguiente 1amina de aluminio y la

siguiente capa de pre-impregnado.

El proceso de compactacion se repite las veces que sea
necesario, dependiendo del arreglo que se esté

fabricando.

Una vez terminada la laminacién manual, se prosigue

a realizar una prueba de fuga. Por medio de un
manometro se verifica por un lapso de 15 min. que la

presion no baje de 6.2 KPa. Después de la prueba, el

laminado esta listo para el proceso de curado.

Tabla 5.5.- Pasos para elaboracién de FML's.
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Figura 5.7.- Desmolde de los FMLs terminados.

El corte de las probetas para la realizacion de las diferentes pruebas mecénicas, se llevé a
cabo en las instalaciones de la UAQ, con una cortadora de disco de diamante, signiendo las
especificaciones de cada norma. Algunas probetas sufrieron delaminacion prematura, debido a la

carga aplicada por la cortadora, estas probetas fueron desechadas. (Figura 5.8)

Figura 5.8.- [lustraciones del proceso de corte y de delaminacion prematura en algunas probetas.

En la Tabla 5.6 se muestran las dimensiones de corte de las probetas, de acuerdo a la norma

aplicada para cada prueba:
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PRUEBA DIMENSIONES DE PROBETAS NORMA ASTM

Flexion 12.7 mm x 127 mm D 6272-00 “
Tension 25 mm x 250 mm D 3039M-00 **
Impacto 10 cm x 10 cm D 7136M—07 ™

Tabla 5.6.- Dimensiones de las probetas cortadas segun la norma respectiva a cada prueba.
54 PRUEBAS MECANICAS

Durante las pruebas mecanicas, se puede medir directamente las cargas aplicadas asi como
los desplazamientos, y con ayuda de las dimensiones de las probetas, se pueden calcular los
esfuerzos y las deformaciones presentes. Las pruebas son estandarizadas por organismos

internacionales con el objetivo de normalizar los resultados y poder hacer comparaciones.

Las pruebas mecanicas son importantes en el disefio de un material. La dificultad de
determinar propiedades mecanicas se incrementa conforme aumenta la anisotropia del material. En
los materiales compuestos, la orientacion de las fibras proporciona el refuerzo adecuado en la
direccion de la carga aplicada con el objetivo de evitar la ruptura prematura en esa direccion. Las
propiedades mecanicas, en un tejido, pueden ser controladas por la variacién de las caracteristicas
del hilado y el tipo de tejido. Las propiedades del hilado incluyen el nimero de fibras, cantidad de

entrelazados en el hilado y niimero relativo de hilados en ambas direcciones. "

Los materiales compuestos laminados pueden sufrir delaminaciones, debido a la falta de
adherencia entre las capas. Estudiar el material mientras este es sujeto a una carga creciente, puede
dar una percepcion del modo en que los daiios inician y se propagan. Puesto que al ser materiales
anisotropicos, exhiben debilidad bajo una carga aplicada en cierta direccion, teniendo gran

resistencia bajo otras condiciones. ®”

En la Tabla 5.7 se muestran las especificaciones de los materiales usados, dadas por los

proveedores.

5.4.1 PRUEBA DE FLEXION
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Material Esfuerzo iltimo a tension (MPa)  Moédulo de elasticidad a tension (GPa)

Fibra de carbono 545 58
Fibra de vidrio 421 24
Fibra de aramida 490 31
Lamina de aluminio 125 69

Tabla 5.7.- Especificaciones de las fibras usadas en la elaboracion de los FML's

Las pruebas de flexion se utilizan para determinar las propiedades mecanicas de los
materiales compuestos, asi como la resistencia al cizallamiento interlaminar de un laminado, el

mddulo de corte y su comportamiento a la fatiga.

Los dos métodos més comunes para realizar pruebas de flexion son: las pruebas de tres y
cuatro puntos (Figura 5.9 y 5.10). En ambos casos, se utilizan vigas de soporte de area transversal
constante; donde un espécimen plano rectangular es soportado cerca de sus extremos y una carga

central (tres puntos) o dos cargas simétricas entre los apoyos (cuatro puntos) es aplicada.
P
l T
N U F.=P12
h Y
{

] ] :

&
ull ‘,

L ! Diagrama de fuerza de corte

M=PS/4

Diagrama de momento de flexion

Figura 5.9.- Prueba de flexion de tres puntos, con sus respectivos diagramas de fuerza y momento de flexién.

Existen concentraciones de esfuerzos en los puntos de carga, en la prueba de cuatro puntos,

hay un momento constante de flexi6n entre las cargas internas. La Figura 5.11 muestra la variacion
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en los esfuerzos normales, causados por el momento de flexion y el esfuerzo cortante, debido a la

fuerza cortante, asumiendo un espécimen de seccion transversal rectangular.

P
l F.=P/2

—"v- I = = J
T

. 4 B
- ~ |

F.=Pi2

[D

[l 1 1]

Diagrama de fuerza de corte

M= RS, - Sy

Diagrama de momento de flexion

Figura 5.10.- Prueba de flexion de cuatro puntos, con sus respectivos diagramas de fuerza y momento de

flexion
-
T
h
X ‘ ‘
l'-——b—h‘i | G, T

Seccitn o= loil= ML 1=3F,/2bh
transversal Esfuerzo normal Esfuerzo cortante

Figura 5.11.- Variacion del esfuerzo normal y del esfuerzo cortante en una prueba de flexion.

En las figuras mostradas se consideran las propiedades del material uniformes a lo largo de

su espesor (materiales isotropicos). El esfuerzo normal varia linealmente desde un maximo en

59|



compresion en una superficie a un maximo igual en tensién en la otra superficie, pasando por cero

en el plano medio (eje neutral). El maximo esfuerzo normal esta dado por:

6M

0':;1-2' 5.3

donde M es el momento de flexion, b el ancho y h el espesor de la muestra. La distribucion
del esfuerzo cortante es parabdlica, con un maximo en el eje central y cero en las superficies

externas, y su maximo valor esta dado por:

_ 3Fs
T= -y 54

donde F; es la fuerza cortante en el espécimen.

La respuesta a la flexion del material se obtiene con el registro de las cargas aplicadas y el
esfuerzo normal resultante. El esfuerzo se obtiene por medio de la medicion del desplazamiento en
el centro de la viga. El momento de flexion M es funcion de la carga medida y de la geometria del

espécimen.

Diferentes tipos de fallas se presentan bajo cargas a flexion; que dependen del tipo de

prueba usado y del material probado. Los tipos de falla se muestran en la Figura 5.12.

En este trabajo se empled la prueba de cuatro puntos, bajo la norma ASTM D6272-00. En
este tipo de prueba los momentos de flexion incrementan linealmente desde cero en los soportes
hasta un maximo en los puntos de carga y es constante entre estos puntos. La fuerza cortante y los
esfuerzos interlaminares cortantes son cero entre los puntos de carga, por lo tanto la secciéon central

de la viga es sujeta a un momento de flexion puro.

La resistencia a la flexion es el esfuerzo en la superficie del espécimen en el fallo, que a
veces es acompafiado con la ruptura de las fibras. La resistencia es calculada usando el maximo
momento de flexion, correspondiente a la carga medida en la falla. El médulo elastico a flexion se
obtiene con la ecuacion:

S3m

Ef =021 bh3 5.5

Donde E; es el médulo de flexion, S es la longitud de apoyo, m es la pendiente de la curva

carga vs desplazamiento, b es el ancho y h es el espesor de la viga.
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Fractura tensil de las
fibras
Fractura tensil de la 8 E ;
supetficie externa . ,
Fractura a compresion de la,
superfice externa
Fractura tensil con ﬁ
| e l delaminacion [ — ?
O
@) Fractura a compresion con
l —_ delaminacién
O O
—

Figura 5.12.- Modos de falla en pruebas de flexion.

Otro método para la obtencion del esfuerzo maximo en la superficie externa de la viga esta

dado por la ecuacion:

0= 5.6
"~ bh? :
Donde P es la carga aplicada. Mientras que para obtener la deformacioén de la probeta en

cualquier punto se utiliza la ecuacion:

4.76h
s2

5.7

Donde § es el desplazamiento medido. “”
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5.4.1.1 REALIZACION DE LA PRUEBA

Las pruebas de flexion se llevaron a cabo en las instalaciones de la UAQ; en una maquina
Universal “Tinius Olsen” con capacidad de 300,000 N. Para cada tipo de laminados se ensayaron
cinco especimenes, promediandose los resultados obtenidos; las dimensiones para los especimenes

se establecieron en 127 mm de longitud y 12.7 mm de ancho.

La longitud entre apoyos en el ensayo de flexion se estableci6 de acuerdo al espesor de los
especimenes en una relacion de 30 veces el espesor, y se aplicaron dos cargas a un tercio de la
longitud entre apoyos para inducir esfuerzos normales de flexion en el centro. Las deflexiones en el
centro de los especimenes se midieron con un indicador de desplazamientos digital marca Mitutoyo,

en intervalos de carga aplicada de 20 N. En la Figura 5.13 se muestran imagenes de la realizacion

de la prueba.

Figura 5.13.- Imagenes de los ensayos de flexion.
5.4.1.2 PROCESAMIENTO DE DATOS

Durante la realizacién de la prueba, se recolectan los datos necesarios para realizar su
procesamiento, los datos recolectados son: la carga aplicada medida por el instrumento asi como su
respectivo desplazamiento, hasta que la probeta falle. Con los datos obtenidos se calculan el

esfuerzo, con su respectiva deformacion; por medio del uso de las ecuaciones 5.6y 5.7.

Una vez obtenidos los datos de esfuerzo y deformacion; se prosigue a realizar las graficas
Esfuerzo vs Deformacion; de las cuales se obtiene ¢l moédulo de elasticidad, que es el valor

equivalente a la pendiente de la curva de acuerdo a la ecuacion:

__ Ao

Er =— 5.8
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Del mismo modo, se obtiene el esfuerzo ultimo y la deformaci6n ultima a la que falla el

material.

5.4.2 PRUEBA DE TENSION

Por medio de pruebas de tension, se obtendra la informacion necesaria para obtener gréficas
de carga (P) vs Desplazamiento (&), de aqui construir las curvas esfuerzo (o) vs deformacion (&),

para calcular el esfuerzo y la deformacion ultima a la que falla el material.

Existen dos tipos de probetas que pueden utilizarse para la prueba de tension probeta con
ranura (Dog-bone) y probeta continua (Straight-Side) (Figura 5.14). Entre mayor sea la anisotropia
del material compuesto, es menos apropiado utilizar probetas con ranura, debido a que la resistencia
longitudinal transversal es menor en proporcion a la resistencia axial. Por ello, en un punto, dichas
probetas empiezan a fallar longitudinalmente en el area de transicion. En consecuencia es ideal

utilizar probetas continuas de acuerdo a las especificaciones de la norma ASTM D 3039 M-00. ¥

Probeta con ranura

| 250 mm |
] I

=

Antes de la prueba, se calcula el area de cada una de las probetas, sobre la cual se aplica la

Probeta continia

Figura 5.14.- Geometrias tipicas para probetas de tensién. ?*

carga, esta servira en la obtencion de los esfuerzos del material compuesto. Dicha area se consigue
de acuerdo a la formula siguiente:
A=b+h 5.9

donde b es el ancho de la probeta [mm], y h es el espesor de la probeta [mm)].

Para calcular el esfuerzo Gltimo a la tension se utiliza la ecuacion 5.10. Si se requiere el

esfuerzo en un determinado punto de carga, este se determina de acuerdo a la ecuacion 5.11.
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Oy = , 5.10
o; =% 5.11

donde Oy es el Esfuerzo ultimo a la tension [MPa], P™2* es la carga maxima antes de la

ruptura [N], o; es el esfuerzo en el punto deseado [MPa], P; es la carga en el punto deseado [N]y A

es el area promedio de la seccion transversal [mm?].

La deformacion que sufre la probeta bajo esta prueba se calcula por medio de:

_ A8

€=3 5.12

donde €; es la deformacion en el punto deseado, AS es el cambio en desplazamiento entre

los puntos deseados [mm] y 8, es la longitud inicial [mm].

Existen tres opciones para calcular el modulo de elasticidad a partir de una curva no-lineal:
@7

e La primera opcion es tomar en cuenta el médulo como una tangente en la parte inicial
de la curva.

e La segunda opcion es construir una tangente a una cierta distancia de la deformacion.

e La tercera opcién es construir una secante (chord) entre dos puntos A y B, y
tipicamente utilizar valores de deformacion entre 0.0005 y 0.0025 o 0.001 y 0.003. En
la Figura 5.15 se muestra un ejemplo de la obtencién del modulo de elasticidad de

acuerdo a la seleccion de los dos puntos en la deformacion del espécimen.

Para obtener el modulo de elasticidad, se selecciona el rango de deformacion apropiada.
Para materiales que fallan por debajo del 0.006 de deformacion, se utiliza un rango entre 0.25% y
0.50%. Para los demas materiales se utiliza un rango entre el 0.10% y 0.30%. El médulo de

elasticidad a tension de la secante se obtiene utilizando la ecuacion:

_ Ao

E, =— 5.13
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donde E, es el Modulo de Elasticidad a tension [GPa), Ag es el cambio del esfuerzo tensil

aplicado entre los dos puntos de deformacién [MPa] y A€ es el cambio entre dos puntos de

deformacion.
c D
Esfuerzo 0.25% tangente

B B
I
§

- 0.05%-0.25% secante

A Deformacion
1 | | 1 1 |

0.1 0.2 03 0.4 0.5 0.6

Figura 5.15.- Curva Esfuerzo vs Deformacion donde se muestran detalles tipicos

La curva Esfuerzo vs Deformacién muestra las caracteristicas principales que se pueden
encontrar en una curva comtn en donde se puede apreciar el cambio de la rigidez, las fallas, entre

otras propiedades.

5.4.2.1 REALIZACION DE LA PRUEBA

Las pruebas de tension uniaxial se llevaron a cabo en las instalaciones de la UAQ; en una
maquina Universal “Tinius Olsen” con capacidad de 300,000 N. Para cada tipo de laminados se
ensayaron cinco especimenes, promediandose los resultados obtenidos. De acuerdo a la norma
ASTM D3039 M-00, se obtuvieron especimenes de 250 mm de longitud y 25 mm de ancho a partir

de los laminados, para los ensayos de tension.

Los desplazamientos de los especimenes se midieron con un indicador de desplazamientos
digital marca Mitutoyo, estas variaciones en los desplazamientos, se capturan en cierto rango de
carga aplicada, para este caso, se registro el dato en intervalos de 500 N de carga. En cada prueba se
tuvo mucho cuidado de posicionar las probetas alineadas, para obtener resultados mas precisos, asi
como asegurar bien las mordazas sujetadoras, ya que si el material tiene alta resistencia axial, tiene

que sujetarse firmemente para prevenir deslizamiento (corrimientos) o utilizar mordazas con mayor
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resistencia en la cara de sujecion. En ambos casos, la concentracién de esfuerzos son inducidos en
las terminales de las probetas y provoca fallas prematuras. ®® También es importante mantener el
dispositivo de deformacién tan lejos de las mordazas como sea posible asi como utilizarlos donde la

probeta genere mayores esfuerzos.

En la Figura 5.16 se muestran imagenes de la realizacion de la prueba.

Figura 5.16.- Imagenes de los ensayos de tension.

El método de la prueba aplica para laminados unidireccionales, multidireccionales,
tejidos o compuestos de fibra corta. © Normalmente, la prueba se corre a una velocidad de
2mm/min. #''49) El modo y la localizacién de falla debe observarse en cada probeta asi
como la carga final. Se requiere un total de 40 o 50 puntos para establecer una curva

esfuerzo-deformacién y monitorear las fallas de todas las probetas. @

5.4.2.2 PROCESAMIENTO DE DATOS

Durante la realizacion de la prueba, se recolectan los datos necesarios para realizar su
procesamiento, los datos recolectados son: la carga aplicada medida por el instrumento asi como su
respectivo desplazamiento, hasta que la probeta falle. Con los datos obtenidos se prosigue a obtener

el esfuerzo, con su respectiva deformacion; por medio del uso de las ecuaciones 5.11 y 5.12.

Una vez obtenidos los datos de esfuerzo y deformacion; se prosigue a realizar las grificas
Esfuerzo vs Deformacion; de las cuales se obtiene en médulo de elasticidad, que es el valor

equivalente a la pendiente de la curva de acuerdo a la ecuaci6n 5.13.

Del mismo modo, se obtiene el esfuerzo ultimo y la deformacion ultima a la que falla el

material.
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5.4.3 PRUEBA DE IMPACTO

La resistencia al impacto es la habilidad de un material de soportar un cierto golpe sin
dafiarse; la fuerza de impacto es la fuerza necesaria para romper o separar un material compuesto,
independientemente del dafio final. La tenacidad es la cantidad de energia que es capaz de absorber
un cuerpo durante un impacto. Las pruebas de impacto tienen como fin, entonces, evaluar la

resistencia ultima al impacto de un material, asi como sus capacidades de absorber energia.

En los FML’s, al consistir en laminados muy delgados en capas, los eventos de impacto se
pueden catalogar como eventos que envuelven estructuras de delgadas capas monoliticas. Los dafios
causados por un impacto balistico toman la forma de golpes limpios, que requieren inspecciones

para determinar la propagaci6n de las fracturas internas.

Las pruebas de impacto mas comunes consisten en un peso que se deja caer o se acelera
hacia una muestra; se ajusta la altura de caida, para proporcionar la energia cinética de impacto

requerida. En la Figura 5.17, se muestra un diagrama simple de los elementos en una prueba de

impacto.
/  — 1
Mecanismo de —
ubmcién/,r =
p—— \
Impactor —
— Escala de medicién
=
Muestra ; ;
\ /Medldor de velocidad de
impacto
Soporte
T— T T
| |
I 1

Figura 5.17.- Diagrama de los elementos esenciales en una prueba de impacto
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Los impactos por caida libre de un peso implican condiciones de cargas multiaxiales en el
espécimen. Debido a la complejidad del estudio de los materiales compuestos y sus respuestas a
cargas aplicadas, existen métodos no estandarizados para este tipo de pruebas, de muy poca
confiabilidad y no proporcionan la informacion suficiente; puesto que los principales problemas en
las técnicas de impacto, vienen de su alta dependencia respecto a los factores geométricos de la
pieza ensayada, lo cual hace que los parametros evaluados no sean una caracteristica intrinseca del

material, limitando en gran medida la utilidad de la informacion obtenida.

En las grificas generadas en una prueba de impacto (Fuerza vs Tiempo, Fuerza vs
Desplazamiento), la tendencia de la fuerza es determinada por la rigidez inicial y la deformacién
que sufre el material. Una grafica tipica de impactos a bajas energias se muestra en la Figura 5.18,
por medio de estos graficos se puede detectar el incremento del dafio inicial, asi como el inicio de la

fractura; al ir variando la velocidad de impacto en las muestras.

1850 — T
(] .
“ B ('J.J h
1480 - TR L
g ..r' e l.".
w 1110 - s
5
=, 740 [ i B
- B
370 [ \
F | | | 1 ‘L"LI
00—
1.3 26 39 52 6.5
Tiempo (ms)

Figura 5.18.- Grafico tipico generado en una prueba de impacto de baja energia.

Las técnicas de baja energia se emplean en el estudio de nucleacion y propagacion de
grietas en los materiales; se ocasiona un dafio ligero en funcién de la energia disponible en el

impactor. Estos dafios ligeros pueden provocar dafios invisibles dentro de las probetas. “¥

Con lo que respecta a materiales laminados, la forma mas comiin de dafio en una prueba de
impacto es la delaminacion. Sin embargo, los datos obtenidos en estas pruebas, dependen en
demasia de la geometria, composicion y tamafio del espécimen; asi como el peso y velocidad del
impactor y las condiciones del soporte; estos aspectos influyen en la distribucion de los esfuerzos de

tension, compresion y cortantes a través del espesor del espécimen. En general, especimenes que
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tengan baja rigidez tienden a absorber mayor cantidad de energia cinética administrada por un

proyectil por medio de deformacion elastica.

Para el caso de materiales estructurales aerospaciales y la tolerancia al dafio, se resumen en
los requerimientos generales de la FAA's (Federal Aviation Administration); requerimientos
especificos de las estructuras para que puedan soportar un conjunto determinado de condiciones de
vuelo. Una preocupacion sobre los materiales compuestos, es su susceptibilidad de sufrir dafio de
impactos durante el tiempo de servicio, particularmente si los dafios no son visibles en la superficie.
Daiios internos como delaminaciones, que pueden dar pie a posibles colapsos prematuros durante
cargas de compresion; mientras que las propiedades tensiles del material se ven menos afectadas

por este tipo de dafios, a menos que impactos de alta energia causen la fractura de las fibras. *”

5.4.3.1 REALIZACION DE LA PRUEBA

Las pruebas de impacto se realizaron en las instalaciones de CIATEQ. El equipo de impacto
cuenta con un impactor de punta hemisférica con un didémetro de 12.4 mm y con un peso de 0.858
Kg, asi como la instrumentacion necesaria para realizar mediciones de tiempo, fuerza de impacto,

etc. En la Figura 5.19, se muestran algunas imagenes de la realizacion de la prueba.

Figura 5.19.- Imagenes de los ensayos de tension.

La probeta a ensayar se coloca en la base, se prosigue a colocar el impactor a la altura
deseada a la cual se dejara caer, se programa la instrumentacion para realizar las mediciones
pertinentes y se deja caer el impactor. Las alturas a las cuales se realiz6 la prueba fueron: 80 mm,
300 mm, 600 mm y 800 mm.
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5.4.3.2 PROCESAMIENTO DE DATOS

Los datos arrojados por la instrumentacion se presentan en graficas de Fuerza vs Tiempo,
como se muestra en la Figura 5.20. La fuerza indicada por el programa no es la fuerza real, por lo
que, siguiendo las especificaciones del equipo y del calibrador, se aplico la ecuacién 5.14, para

realizar la conversion a unidades reales:
F =5.5(—27.067 x*> +3675.1x + 2.3151) 5.14

Donde F es la fuerza ejercida por el impactor y x es una variable cuyo valor es x= mV/V
(valor indicado en la grafica del monitor). Una vez que se obtiene la fuerza real, se prosigue a
graficar la Fuerza vs Tiempo y del rango de tiempo completo, se procede a limitar el rango donde se
haya detectado el primer impacto.

Nombre de la Prueba 2 Waveform Graph 4
fvav

Nombre del Usuario 2
{Grsela

Caracteristicas del Material 3 Probar

Nombre2
{vAV1_300mm

Grosar del Material 2
3%
Detalles §

Fuerza (Newtons)

|

Figura 5.20.- Imagen obtenida en el programa de la prueba de impacto.
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RESULTADOS Y DISCUCION
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6. RESULTADOS Y DISCUSION

En el presente capitulo se presentan los resultados obtenidos, asi como su anélisis.

6.1 CALCULO TEORICOS DE LOS FML's FABRICADOS

Siguiendo las ecuaciones presentadas en el capitulo 4.1.5 y con ayuda de las hojas de
especificaciones brindadas por el proveedor, se obtuvo la informacion presentada en la Tabla 6.1; se
puede observar que el porcentaje en peso de los pre-impregnados es mucho menor que el peso total
de las laminas de aluminio para todos los casos. Del mismo modo los porcentajes en volumen de las
laminas de aluminio de los FML’s son mayores, que el volumen total del pre-impregnado; asi como

el porcentaje en volumen de resina es menor, para todos los casos.

FML's w% resina w% fibra w% aluminio V% resina V% fibra V% aluminio

AKA 8.5367 8.5367 82.9265 16.5737 25.0706 58.3555
AVA 10.0102 16.3324 73.6572 19.9909 26.6923 53.3167
ACA 6.0367 9.05515 84.9080 12.5388 23.5375 63.9236
KAK 11.8080 11.8080 76.3838 20.5904 31.1317 48.2778
VAV 13.0415 21.2782 65.6802 24.2702 31.4258 443038
CAC 9.0127 13.5191 77.4680 18.0447 25.7375 56.2177

Tabla 6.1.- Porcentajes en peso y volumen de los constituyentes de los FML's

En la Tabla 6.2 se muestran los méodulos de elasticidad, asi como el esfuerzo Gltimo a
tension tedricos, calculados por las ecuaciones de mencionadas en el capitulo 4.1.5. De acuerdo, a
estos calculos tedricos, se puede esperar que los FML's ACA y CAC, muestren los mas altos

valores experimentales en los médulos de elasticidad.

6.2 PRUEBAS DE FLEXION
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Cuando las probetas fueron ensayadas bajo la prueba de flexion, se observé que en la zona
donde no hay esfuerzos cortantes (zona central de los especimenes), no hubo delaminacion, esto se
relaciona a una adecuada adherencia en la interfase aluminio-tejido en los hibridos FML's. Sin
embargo en los especimenes con fibra de carbono se presento la delaminaci6n en los apoyos, si se
tiene esfuerzo cortante. Esto evidencia una falta de adherencia entre la fibra de carbono y las

laminas de aluminio.

FML's Esfuerzo Ultimo a tensién (MPa) Moédulo de elasticidad a tension (GPa)
AKA 276.9857 53.1768
AVA 289.5028 439911
ACA 276.4578 65.0332
KAK 313.7991 49.3441
VAV 257.0564 48.9238
CAC 308.8459 64.1849

Tabla 6.2.- Esfuerzos ultimos y médulos de elasticidad teéricos calculados para los FML's.

Todas las graficas y datos obtenidos, se tomaron a una carga maxima aplicada de 300 N, ya
que esta fue la carga menor soportada por una probeta de VAV; se tomo esta carga para poder tener

un punto de comparacion entre los esfuerzos y deformaciones de todas las probetas.

En la Figura 6.1, se muestran las graficas experimentales de Esfuerzo vs Deformacién
obtenidas en la prueba de flexion; donde se puede observar que para los FML’s AKA, ACA, AVA,
KAK y VAV, se encuentra una region elastica y una plastica, definidas por un cambio en la
considerable en la pendiente de la curva; evidenciando que hay una diferencia en los médulos
elasticos y en los de endurecimiento. En los especimenes a flexion, a diferencia de los de tension,
no se indujeron esfuerzos maximos que hicieran trabajar a los constituyentes de los laminados a su
capacidad maxima. Mientras que para las probetas CAC, VVV y KKK, se puede notar un
comportamiento lineal en la curva, lo que nos indica que la flexion es totalmente elastica para estos

materiales a cargas menores de 300 N.

La Tabla 6.3 muestra los resultados promedio, obtenidos a partir de las graficas
experimentales de Flexion, haciendo uso de las ecuaciones de la seccién 5.4.1. Se puede observar
una mejora de las propiedades a flexién de las laminas de aluminio al incluir los tejidos pre-

impregnados. De acuerdo a la capacidad de deformacion mostrada se estima que estos laminados
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Figura 6.1.- Graficas Esfuerzo vs Deformacion a Flexion con carga maxima de 300 N
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pueden absorber grandes cantidades de energia al impacto, al mismo tiempo que los tejidos pueden

inhibir el crecimiento de grietas en el aluminio.

Muestra AVA AKA ACA VAV KAK CAC KKK VVV
Esfuerzo (MPa) (300 N) 113.8 1749 215.7 1815 120.7 1542 127.11 81.57
Deformacion (%) (300 N) 0.31 0.58 0.76 0.70 0.45 0.43 0.28 0.27

Moédulo de Elasticidad (Gpa) 45.14 4141 4420 3739  33.05 4278 46.51 32.29
Esfuerzo Méximo (MPa) 263.15 2058 26398 254.66 206.138 28546 184.21 220.83
Deformacién Maxima (%) 1.51 0.86 1.10 1.32 1.55 1.13 0.75 1.11

Espesor (mm) 4.5 34 3.1 3.6 42 35 3.2 5.0

Tabla 6.3.- Resumen de propiedades mecanicas a flexion encontradas para los FML"s

El esfuerzo méaximo soportado por cada una de las probetas, depende mucho de su espesor,
se puede notar, que las probetas que contienen fibra de carbono tienen los menores espesores, y

soportan grandes cargas, a esto se debe su alto modulo de elasticidad.

Después de que se ensayaron todas las probetas del material es importante considerar que la
no homogeneidad de un laminado y la naturaleza de los constituyentes del material, a menudo,
proporcionan grandes variaciones en la resistencia a la fuerza aplicada. " Por ello, asumiendo una
distribucion normal, la desviaci6n estandar (D) y el coeficiente de variacién (C.V.) se reportan de la

siguiente manera: “”

p = [E@izoave)® 6.1
(n-1)
c.v.= 2% 63
OAVE

donde n es el namero de probetas utilizadas, o; es el esfuerzo ultimo de cada probeta y

O4vE es el esfuerzo Gltimo promedio de todas las probetas.

La Tabla 6.4, muestra los resultados obtenidos de la desviacion estandar y del coeficiente de
variacion obtenidos para cada grupo de probetas. Se puede ver que la dispersion en los resultados,

es alta; debido a las pocas probetas que se lograron probar con éxito.
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Muestra D ESFUERZO C.V.ESFUERZO DDEF. C.V.DEF DMODULO C.vMODULO

CAC 20.560 7.202 0.190 16.704 2.874 6.911
VAV 15.831 6.217 0.052 3.892 4.254 11.376
KAK 6.835 3.316 0.255 16.479 3.932 11.897
ACA 28.370 10.746 0.129 11.767 4.262 9.642
AVA 26.786 10.179 0.288 18.973 1.964 4.352
AKA 20.939 10.173 0.280 32.424 1.598 3.859
VvV 22.791 10.331 0.128 11.535 3.519 10.895
KKK 24.868 15.182 0.229 30.557 0.899 1.933

Tabla 6.4.- Desviaciones estandar y coeficientes de variacién de los resultados de flexion

6.3 PRUEBAS DE TENSION

La Figura 6.2, muestra imagenes representativas de las fallas presentadas en las pruebas de

tension, para cada una de las familias de probetas probadas.

Figura 6.2. Especimenes ensayados a tensién: a) VAV, b) CAC, ¢) KAK, d) AVA, e) ACA, f) AKA
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LSstas imagenes nos muestran que la falla se presenta perpendicv. ... . ...
del espécimen, observandose en las laminas de aluminio el efecto de la fluencia (deformacion
plastica). Esta falla es tipica de un ensayo de tensién. En las muestras con tejidos de fibras de vidrio
(Figura 6.2 (a) y (d)) y de aramida (Figura 6.2 (¢) y (f)) se observa buena adherencia, no se aprecia
delaminacién ni desprendimiento de las fibras (fiber pull out) y las fibras se rompen hasta su

maxima capacidad a tension.

De acuerdo a la norma ASTM D-3039, se describe e identifica el modo de falla y su
localizacion por medio de un codigo de tres letras. El primer caracter del codigo denota el tipo de
falla, el segundo el area de falla y el tercero indica la localizacién. De acuerdo a este codigo,
podemos clasificar las fallas obtenidas en nuestras probetas como: LAB (Lateral — At trip/tab —
bottom) puesto que la falla es transversal a la direccion de aplicacion de la carga y se encuentra en

la parte baja de la probeta cercana al area de colocacion de las mordazas.

Las propiedades mecénicas a tension de los laminados FML son influenciados por sus
componentes individuales. Podemos observar que las curvas esfuerzo-deformacion (Figura 6.3)

exhiben una respuesta elastica bien definida en la region elastica y en la plastica.

Los resultados presentados en la Tabla 6.5 muestran que las propiedades a tension de las
laminas de aluminio son mejoradas al incluir los tejidos pre-impregnados, ademas, observamos que
con los tejidos de carbon y de aramida, se obtienen mejores resultados, como se esperaba segun los
céalculos tedricos presentados en el capitulo 6.1. Esto exhibe que la adherencia en la interfase entre
las 1aminas de aluminio y el tejido de fibra, en los hibridos FML, juega un rol importante en la
transferencia de esfuerzos. Se presume que de acuerdo a la capacidad de deformacion mostrada en
estos laminados estos pueden absorber grandes energias al impacto, ademas, de que los tejidos

pueden inhibir el crecimiento de grietas en el aluminio.

La Tabla 6.6, muestra los resultados obtenidos de la desviacion estandar y del coeficiente de
variacion obtenidos para cada grupo de probetas. Se puede ver que la dispersion en los resultados,

es pequeiia; se obtuvo una buena homogeneidad en los resultados de esta prueba.
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Figura 6.3.- Gréaficas de Esfuerzo vs Deformacion a Tension.
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Muestra

Esfuerzo Ultimo (MPa) 23220  220.82 258.32 200.72 23433 25397 33258 167.11

Deformacion (%) 2.19 1.97 2.08 2.66 2.50 1.99 2.42 2.33

Moédulo de Elasticidad (Gpa)  54.15 43.28 6795 40.67 5229 6698 39.54 23.34

Area (mm?) 111.07 8537 8438 97.78 11509 945 101.92 146.78

Tabla 6.5.- Resumen de propiedades mecénicas a tensién encontradas para los FML’s

Muestra D ESFUERZO C.V.ESFUERZO DDEF. C.V.DEF DMODULO C.vMODULO

VAV 13.478 6.715 0.318 11.952 1.165 2.864
KAK 8.409 3.588 0.105 4.189 2.586 4.944
ACA 17.195 6.656 0.253 12.144 1.610 2.400
AVA 9.922 4.273 0.199 9.067 2.245 4.146
AKA 7.600 3.442 0.093 4.734 1.798 4.155
\'A'A 6.286 3.762 0.111 4.757 1.701 7.287
KKK 18.153 5.459 0.192 7.901 2.123 5.367

Tabla 6.6.- Desviaciones estdndar y coeficientes de variacion de los resultados de tension

6.4 PRUEBAS DE IMPACTO
6.4.1 MODELO DE IMPACTO

Los modelos tedricos se disefian para poder hacer aproximaciones al comportamiento real
de los materiales; Jiménez “¥ propone un modelo que es una representacion que incluye pérdidas de
energia durante el proceso de impacto, para lograr una mejor evaluacion de los pariametros del

material estudiado; incluyendo los efectos de flexion e indentacion ocasionadas por el impacto.

6.4.1.1 COEFICIENTE DE RESTITUCION

Una forma de cuantificar la pérdida de energia durante el impacto, es el coeficiente de
restitucién €, que es la relacion entre los valores absolutos de las velocidades después y antes del
impacto. Este valor siempre es positivo y se encuentra entre 0y 1. En un impacto elastico puro, el
material impactado retorna al dardo toda la energia, por lo que la velocidad del dardo en el

momento justo antes del impacto, es igual a la velocidad de salida del dardo después del impacto;
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por lo tanto e=1. En un impacto totalmente inelastico, el material no retorna energia al impactor, por

lo que no hay velocidad de salida, esta es 0, en consecuencia £=0.

Considerando que v, es la velocidad del impactor antes del contacto con la probeta y v; su

velocidad después del impacto, el coeficiente de restitucién queda definido como:

£ = L% 6.3
Vo

También se puede calcular el coeficiente de restitucién por medio de igualar el momento y

el impulso:
121 —_ rte
fv° mdv = [ Fdt 6.4

donde m es la masa del impactor, F la fuerza ejercida sobre la probeta y t. es el tiempo total
de contacto durante el impacto. Integrando el término izquierdo de la ecuacion 6.4, y usando la

definicion del coeficiente de restitucion se tiene que:

fot‘ Fdt

mvyg

£ = 1 6.5

La integral corresponde al impulso, y se calcula mediante la integracion numérica de la

curva experimental Fuerza vs Tiempo registrada durante el ensayo de impacto.

6.4.1.2 MODELO ANALITICO DE FLEXION
6.4.1.2.1 MODELO CONSERVATIVO

El modelo conservativo de masa-resorte desprecia las pérdidas de energia existentes y el

comportamiento del material se asume como elastico lineal. (Figura 6.4)

Las masas de la probeta y del resorte son despreciables respecto a la masa del impactor, el
modelo tiene un solo grado de libertad; aplicando la segunda ley de Newton al movimiento de la

masa y del resorte, el sistema se representa por la ecuacion diferencial:

mda+ Ka=0 6.6

81|



Figura 6.4.- Modelo de flexion masa-resorte

donde m es la masa equivalente del sistema, o es el desplazamiento y K es la rigidez del

material en flexion.

La soluci6n de esta ecuacion diferencial, aplicando las condiciones de contorno es:

a = -2 sen(w,t) 6.7
Wn

a = vy cos(wyt) 6.8

a@ = vowpsen(wyt) 6.9

donde v, es la velocidad con la que el dardo impacta la probeta y w, es la frecuencia natural

W [K
n= T Jm 6.10

donde t, es el tiempo de contacto.

del sistema, cuyo valor es:

Finalmente, la fuerza F ejercida sobre la probeta es:
F = ma = myyw,, sen(w,t) 6.11
Cuyo valor maximo se presenta cuando sen(w,t) = 1, quedando entonces:
Fy = myyw, 6.12

donde Fy es la fuerza maxima ejercida por el impactor sobre la probeta.
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La energia total en el impactor, Ey, en el instante previo a la colision es:
1 2
E, =mgh=5mvo 6.13

Rescribiendo las ecuaciones 6.9 y 6.12, se tiene:

F = Fysen(wy,t) 6.14

Fy = ZE,K 6.15

En este caso, el coeficiente de restitucion tiene un valor de =1, ya que se considera que no
hay perdidas de energia. Apreciando que la fuerza maxima depende principalmente de la energia
total del impactor y del tiempo de contacto de este mismo; ambos términos dependen de la
constante elastica o rigidez a flexion (K) de la probeta impactada, la cual es funcion del médulo

elastico del material (E) y la geometria del ensayo.

Para el caso de probetas en forma de discos simplemente apoyados de materiales

isotropicos y elastico lineales, K se expresa por:

4mEe3

= enEE 6.16

donde a es el radio de apoyo y e es el espesor de la probeta; donde e/(2a)<0.2.

6.4.1.2.2 MODELO NO CONSERVATIVO EN SERIE

En una prueba de impacto, existen varios mecanismos involucrados en las perdidas de
energia ocurridas en el proceso; agrupando estos mecanismos en un solo elemento, este elemento
seria representado mecanicamente como un amortiguador; y dependiendo de la configuracion en
que se disponga este respecto al elemento elastico, el sistema describira un determinado

comportamiento.

Para el analisis de los resultados de esta tesis, la disposicion del sistema usada fue masa-
muelle-amortiguador. Esta disposicion, se muestra en la esquematizacion del modelo en serie
(Figura 6.5).
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Figura 6.5.- Modelo de flexion en serie

El esquema anterior muestra el modelo en serie formado por un amortiguador de constante

¢, un muelle de constante K y la masa del sistema m. Este sistema se describe con las expresiones:
F=Kag =ma = Cay, 6.17
a=ag+ a, 6.18

donde o, ag y aa, son los desplazamientos total, del elemento elastico y del elemento

amortiguador respectivamente.

Aplicando las condiciones de contorno y resolviendo la ecuacion, se llega a la solucion:

= Yo —¢wnt (1-2‘:2 — )
a =" [2§+ e~SWn Wsen(wdt) 2¢cos (w,t) 6.19
. _ s
G = vye Wnt [ Npra sen(wyt) + cos(wdt)] 6.20
5 - 1
@ = vowy, e~ SWnl [ﬁsen(wdt)] 6.21

donde da es la velocidad de deformacion, @ es la aceleracion del sistema, w, es la frecuencia
natural, v, es la velocidad de la masa al inicio del impacto, ¢ es el factor de amortiguamiento, cuyo

valor es:

¢ =1 6.22
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Y wy es la frecuencia angular o cuasifrecuencia, que permite expresar la atenuacién de la

frecuencia natural del sistema a causa del elemento amortiguador y es equivalente a:

Wy = wy1 —¢2 6.23

Para poder cuantificar las pérdidas del sistema, se desarrolla una expresion para el calculo
directo del coeficiente de restitucion; a partir de la ecuacién 6.21, se obtiene una funcién que

describe la fuerza:

1

F = myyw, e~ S¥nt sen(wyt) 6.24
oWn d

La fuerza valdra cero en el instante inicial cuando t=0 y en el instante final cuando no haya

contacto, (t=t;) y @=v,. Teniendo que:

_ - S
v, = yye~Wnle [ W sen(wgt,) + cos(wdtc)] 6.25
Considerando que la frecuencia angular es w; = ;Ti, resulta que:

v, = vye SWnle 6.26

Aplicando la definicion del coeficiente de restitucion (€) tenemos:

-5
g=2 = g Wt = ¢ {*° 6.27
Vo
Obteniendo que:
¢ = 6.28

La fuerza tendra su maximo valor cuando % = 0, por lo que derivando la ecuacién 6.23 y

resolviendo para esta condicion, el tiempo de la fuerza maxima, (trv) se expresa como:

1-¢2

WthM = aT'Ctg(
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Por lo tanto, la fuerza maxima queda expresada como:

- 1
Fy = myyw, e SWntrm [Jl__c_zsen(wdtm)] 6.30

Tomando la ecuacion 6.27, se rescribe la ecuacion 6.30 como:

M 1
Fy = mygw, € L/;c_zsen(wdtm)] 6.31

Esta expresion se puede asumir como el producto de tres factores independientes; el primer
factor equivale al valor de la fuerza maxima del modelo de resorte-masa, el segundo factor
corresponde al término que involucra al coeficiente de restitucion y el tercero al término entre
paréntesis. La presencia del elemento amortiguador en el modelo no conservativo, nos arroja
valores del coeficiente de restitucion menores a 1; mientras que la fuerza en funcién del tiempo
tendra un comportamiento casi semisenusoidal que se separa mas a medida que disminuye el valor
del coeficiente de restitucion. El tiempo de contacto depende de la masa del impactor y de la

constante de elastica de la probeta.

6.4.1.3 INDENTACION

6.4.1.3.1 MODELO CONSERVATIVO

Los modelos conservativos, se basan en primera instancia, en la ley de Hertz, concebida
para el contacto entre dos esferas eldsticas e isotropicas, en condiciones estaticas. Si se considera
que la duracion del contacto es muy grande en comparacion con los periodos naturales del sistema,
las vibraciones del mismo pueden despreciarse; entonces la ley de Hertz puede aplicarse también

durante el impacto.

El contacto entre una esfera elastica e isotropica con un semiespacio plano, es el caso, en el
que el radio de una esfera es infinito. Donde la fuerza de contacto F y la penetracion a, si la colision

del impactor es normal a la probeta, se expresan como:
3
F=Ka™2 6.32

Para el caso de un material isotropico la constante K es:
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-1

6.33

K = ﬂ(l—v% + 1-v§)

3

Ey E3

donde R es el radio del indentador, E el modulo de Young, v el coeficiente de Poisson, y los

subindices 1y 2, se refieren al impactor y a la probeta, respectivamente.

Se considera un modelo conservativo para la indentacion de masa-muelle, como se

representa en la Figura 6.6, cuya ecuacion de movimiento es:

ma+mg =F 6.34

- -

Figura 6.6.- Modelo de indentacién conservativo

Este trabajo se enfoca a impactos de baja energia, el efecto de la gravedad es minimo

comparado con los términos inerciales y elasticos, despreciando el término gravitatorio tenemos:

s 3
mé = Ka™/2 6.35
Integrando se tiene:
5
0% = — 2K g f2of 6.36
5m

donde v es la velocidad al inicio del impacto. Debido a la existencia del elemento no lineal,
se dificulta encontrar una solucion analitica que exprese la evolucion de la deformacién en funcién
del tiempo; es factible encontrar relaciones que permitan conocer las caracteristicas del
comportamiento. La deformacion maxima (a,) ocurre cuando & = 0, por lo que de la ecuacién 6.33,

se llega a:
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2
5vim /s
a1 -

s 6.37
Sustituyendo esta expresion en la ecuacion 6.32, se encuentra la fuerza méxima como:
3
2/ (5vim /s
Fyax = K75 (%) 6.38

El tiempo de contacto entre el impactor y la probeta, durante el impacto, se calcula de la

ecuacion 6.37, sustituida en la ecuacién 6.36, y haciendo x = a /a4, se tiene:

t _ @ (X dx
Jydt = o Jy — 6.39

1—-x5/2

El tiempo total de contacto se obtiene integrando entre los limites: x=0 para t=0 y x=1 para

t, =2t —29451—294(—5—— s 6.40
c— 1= & Yo - e 4M7L\/V_o ’
La fuerza maxima y el tiempo de contacto dependen de K, por lo tanto, también del radio

del impactor, del médulo elastico del impactor y del médulo elastico de la probeta.

Este modelo no considera pérdidas de energia, no toma en cuenta los diversos mecanismos

de deformacion permanente, ni los que disipan energia.

6.4.1.3.2 MODELO NO CONSERVATIVO

Este modelo toma en cuenta las pérdidas de energia, estd constituido por una masa, un
muelle y un amortiguador en serie; toma en consideracion las deformaciones permanentes que se
producen en las probetas indentadas. La energia consumida en una deformacién no elastica es
funcién de diversos mecanismos presentes, estos se agrupan en un elemento representado

mecanicamente por un amortiguador, como se muestra en la Figura 6.7.
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Figura 6.7.- Modelo de indentacion en serie
El comportamiento del elemento amortiguador se asume como lineal y es descrito por:
F = ca, 6.41

donde F es la fuerza de reaccion del elemento mecanico, ¢ es la constante de
amortiguamiento y d, es la velocidad a la que se produce la deformacion no elastica durante el

impacto.

La representacion de la fuerza aplicada, que es la misma para todos los elementos para esta

disposicion en serie, es:

3
mda +mg = —Kal/2 = —cd, 6.42
Este modelo tiene tres desplazamientos, uno para cada elemento, expresados como:

a=a; +a, 6.43

Los términos no lineales en estas ecuaciones son consecuencia del comportamiento

hertziano que se asume tiene el material.

6.4.1.4.3 RESOLUCION NUMERICA

El elemento resorte tiene un comportamiento no lineal, la ecuacién diferencial carece de

una solucion representada por una funcién analitica; pero se puede encontrar una solucién funcién
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de tipo numérico. Tratindose de una ecuacién diferencial ordinaria, se usan métodos numéricos

para su resolucion.

Los métodos numéricos usan algoritmos para efectuar calculos iterativos, tomando en
referencia un punto inicial con condiciones y valores conocidos. El método usado en este caso, es el
método numérico de Runge-Kutta de 4° orden, que permite generar una funci6n numérica que sea
solucion de una ecuacion diferencial ordinaria en un intervalo extendido. Este método se basa en el
céalculo de pendientes entre un punto conocido y el que se pretende conocer, haciendo uso de los
primeros términos de la serie de Taylor. En este caso, al tener en la ecuacion diferencial mas de una
variable y sus derivadas, se expresa el modelo como un sistema de ecuaciones diferenciales

ordinarias que permitan el calculo de las diferentes variables.

Despreciando nuevamente el término gravitatorio, de la ecuacion 6.42 y sustituyendo la

ecuacion 6.43, se tiene:

. K 3
a=—;n—(a—ar2) /2 6.44

. _K 3
a, = -C-(a —ay)72 6.45

Estas ecuaciones involucran los efectos masicos, elasticos y de pérdida de energia. La
presencia de tres derivadas, dos explicitas y una tercera que no aparece, hace necesaria una tercera
ecuacion:

da
dt

a= 6.46
Renombrando & = f;, a, = f, y & = f3; se desarroll6 un algoritmo y fue programado en
Excel, usando un intervalo de 1.5 ps entre cada punto calculado. Para el funcionamiento del

algoritmo, se dieron los valores iniciales:

Velocidad de impacto (d;=o = vp), velocidad de deformacion no elastica (elemento

amortiguador, @, ¢~ = 0) y la aceleracion del elemento masico (& = 0).

El modelo proporciona una relacion fuerza-tiempo, el coeficiente de restitucién puede ser
calculado por medio de la integracion del area bajo la curva de las funciones por medio de la

ecuacion:
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Jy€Fat

mvg

-1 6.47

E =

6.4.1.4 FLEXION MAS INDENTACION EN SERIE

La flexion y la indentacion presentes en un impacto son fendmenos que se presentan en
forma simultanea. El modelo a continuacion descrito incluye ambas partes, para representar de una

forma mas proxima a la real, el comportamiento de un material.

Este conjunto esta formado por un elemento masico (m), dos amortiguadores lineales (uno
de indentacion C, y otro de flexion C,) y dos elementos elasticos, uno lineal para la flexion (Ky) y

otro no lineal para la indentacion (K;); cuyos comportamientos se describen por:

F, =md+mg 6.48
F,; = Cag 6.49
F.p = Cracy 6.50
Fxr = Kraky 6.51
Fyi = Kjag; 6.52

donde K¢ y K; estan descritas por las ecuaciones 6.16 y 6.33; y C; se deriva de las

ecuaciones 6.10 y 6.22, entonces si t.=tr—o tenemos que:

e 2
Km(1+(l—n—é) )
Cf = 6.53
2
La constante C; es un factor que se tiene que ajustar para que en conjunto la solucién

cumpla la ecuacion 6.47.

La configuracion del modelo se muestra en la Figura 6.8, donde se tienen 4
desplazamientos, todos los elementos estan en serie, por lo que la fuerza aplicada sera igual en cada

uno de ellos:
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Figura 6.8.- Modelo de flexion serie mas indentacion serie

Este sistema se reduce, ya que los dos elementos amortiguadores son lineales se pueden

representar en uno solo (Figura 6.9):

Figura 6.9.- Modelo de flexion serie mas indentacion serie reducido

Para obtener el amortiguador equivalente se tiene que:
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Agi = a4 6.54
Qci +acr = az 6.55
Agr = a3 6.56

La fuerza del amortiguador equivalente es igual a la aplicada sobre cada uno de los

amortiguadores originales:
Feeq = Fei = Fey 6.57
Tomando en cuenta las ecuaciones 6.46, 6.47 y sabiendo que:
Feeq = Ceqz 6.58
Se llega a:

Fceq _ Fcf | Fci

6.59

Como las fuerzas son iguales, se llega al valor de la constante del amortiguador equivalente:

1

TV 6.60
Ye e,

Ceq =

Consecuentemente, las ecuaciones diferenciales que describen el comportamiento del

sistema son:
ma = Kra, 6.61
& 3/,
Ceqttz = Kia, 6.62
a=a; +a, +a, 6.63

Reduciendo variables y combinando las ecuaciones anteriores en la ecuacion 6.61 y 6.62, se

llega a:
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- \2/
=% [a —a, — (———C""“’) 3] 6.64

2

. K Conitz\ /3

d, = Lla—a, - (2£2) 6.65
Ceq K;

Con esto se establece el sistema de ecuaciones que describen el comportamiento del

sistema.

6.4.1.4.1 RESOLUCION NUMERICA

Para el sistema de ecuaciones establecido, encontrar una solucion analitica no es factible, ya
que tiene dos variables y un término no lineal; para obtener una solucion funcion numérica, se opta
por usar el método numérico de Runge-Kutta de 4° orden. Lo cual requiere de otras dos expresiones
mas que permitan el calculo de las variables. Se define que:

da

6.66
dt

a =

@, carece de una expresion que permita establecer el comportamiento de esta derivada, se

supone que ¢, empieza con un valor 0, con ello se utiliza la siguiente aproximacion:

da; _ %2()— A2(i-1) __ Aa;

dt At At 6.67
Dejando el conjunto de funciones para programar el algoritmo como:
2

kel (ceqaz) /3
fi= - [a' a, _Ki 6.68

2

Kf (ceqaz) /3
=—la—a,—|\— 6.69
f2 Ceq 2 K;

fr=a 6.70

El algoritmo se programo en Excel con un intervalo de 1.5 ps; con los valores iniciales:
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Velocidad de impacto (d,-, = Vo) y las posiciones iniciales de todos los elementos

@=a=a,=a3=0)

Los parametros del modelo son la masa del impactor (m) y las constantes: Kj, K, y Ceq que
depende de C;y C;. La aparicion del coeficiente de restitucion en la ecuacion 6.53, hace que este
parametro esté directamente involucrado como dato inicial, obligando a una serie de iteraciones
para ajustar el valor de C;, para que el coeficiente de restitucién dado como dato inicial sea igual al

obtenido por la ecuacion 6.47.

Las curvas obtenidas por este modelo son cuasinoides atenuadas, con cierta asimetria
ocasionada por los dos elementos amortiguadores, en la parte final de la curva se nota un
alargamiento de la curva; debido a que ambos amortiguadores, que al estar en serie actiian como
uno solo, provocando que el sistema tenga un retraso en la recuperacion; como se muestra en la

Figura 6.10:

300

250 A

200 4

F(N) 150 -

100

50

0 T T T T
0 0.001 0.002 0.002 0.004 0.005 0.006 0.007 0.008

t (ms)

T T T

Figura 6.10.- Curva tipica obtenida en una prueba de impacto
6.4.2 RESULTADOS DE LA PRUEBA DE IMPACTO

6.4.2.1 RESULTADOS EXPERIMENTALES
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A continuacion se presentan los resultados obtenidos en las pruebas de impacto realizadas.
Como se menciono anteriormente, en los ensayos, un dardo se dejo caer desde diferentes alturas: 80
mm, 300 mm, 600 mm y 800 mm; consiguiéndose una fuerza menor o aproximada a 5 KN, para
todos los casos. Registrandose para cada uno de ellos, las respectivas curvas Fuerza vs Tiempo. A
partir de dichas curvas registradas experimentalmente, se calculo, para cada ensayo, el valor de

coeficiente de restitucion, la fuerza maxima y el tiempo de contacto, principalmente.

Las probetas probadas a alturas de 80 mm no presentaron visualmente sefiales de dafio, es
decir, no presentan evidencias de deformaciones plasticas, pero a mayores alturas se observan
huellas ocasionadas por el impactor; en las Figuras 6.11 a 6.16, se muestran dichas huellas asi como
su 4rea, donde los nimero 1, 2 y 3, hacen referencia a las alturas 300 mm, 600 mm y 800 mm,

respectivamente. Estas imagenes fueron obtenidas en un equipo de estereoscopia.

En estas imagenes se puede notar a simple vista, que a mayor altura, es mayor el area de la
huella y la indentacion debido al impacto del dardo. También se muestran, para los casos de ACA,
AVA y AKA, la parte posterior de la probeta, donde se puede ver que la carga aplicada por el
dardo, se propago a través de las laminas de aluminio y de las fibras hasta el lado posterior de la
probeta. Para el caso de las probetas CAC, VAV, y KAK, a medida que aumenta la altura de caida
se puede observar un emblanquecimiento creciente en el punto opuesto al del impacto, hasta que se
empiezan a ver microfisuras dentro de la zona emblanquecida. Ninguna de las probetas presento

rupturas totales.

En la Figura 6.17, se muestra las graficas de Fuerza vs Velocidad de impacto, donde se puede ver
que a mayor altura, se alcanza una mayor velocidad de impacto, y mayor es la Fuerza maxima
alcanzada por el impactor sobre las probetas. Para los casos de las probetas AKA 600, AVA 80,
CAC 600, KAK 600, KAK 800, VAV 80 y VAV 300, se presentan irregularidades en los datos
obtenidos, esta situacion se explica a mayor detalle, posteriormente. Mientras que los ensayos para
las probetas CAC 80 y CAC 800, no pudieron llevarse a cabo, por falta de material suficiente; y las
probetas CAC 300 y ACA 80, tuvieron errores en la medicion; por lo que no arrojaron informacién

adecuada para su estudio.
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Figura 6.11.- Huellas de impacto en los FML's ACA
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Figura 6.12.- Huellas de impacto en los FML’s AKA



Figura 6.13.- Huellas de impacto en los FML's AVA



Figura 6.14.- Huellas de impacto en los FML's KAK
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VAV 2

Figura 6.15.- Huellas de impacto en los FML's VAV
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Figura 6.16.- Huellas de impacto en los FML's CAC
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Figura 6.17.- Grafico comparativo Fuerza vs Velocidad de impacto de las probetas probadas.
En la Tabla 6.7, se muestra un resumen de las fuerzas méiximas alcanzadas, las areas de las
huellas de impacto, asi como las velocidades de impacto. Las probetas de KAK presentaron las

mayores 4reas de impacto; mientras que las probetas de AKA, presentaron las menores areas de

impacto. Todos estos datos, se obtuvieron de las curvas experimentales.
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Vel.  Fuerza  Area  Fuerza Area  Fuerza  Area  Fuerza  Area  Fuerza  Area  Fuerza  Area

s N @mm2) N (@m2) ©N) (@m2) ©®N (@m2) ©N) (Mm2) N) (mm2)

1252 1478.84 1438.29 1585.33 717.75 = -

2426 2666.18 10.17 334143 1017 273051 7.0 253648 9.0 11608 8.0 12.5

3431 224717 2827 447965 1809 346882 1338 208166 113 3502.29 16.6 277533 152

3961 216078 3019 510033 2123 361202 24.6 377846 212 3912.08 264

Tabla 6.7.- Resumen de fuerzas maximas, velocidades de impacto y 4reas de las huellas en las probetas
ensayadas.

En la Figura 6.18, se muestran las curvas experimentales Fuerza vs Tiempo, obtenidas para
cada probeta, cabe mencionar que la tanto la fuerza maxima como el tiempo de contacto, dependen
de las dimensiones de la probeta, ya que la deformacién estara dominada en este aspecto,
principalmente por el espesor de la misma; puesto que a mayores espesores, se presentan menores

deflexiones en el material.

La mayoria de las curvas experimentales muestran un comportamiento bastante aceptable, a
excepcion de las probetas AKA 600, AVA 80, CAC 600, KAK 600, KAK 800, VAV 80 y VAV
300. Puesto que no muestran una relacion razonable, respecto a la fuerza maxima alcanzada y la

altura de caida.

En las curvas que mostraron un buen comportamiento se puede notar que se sigue
manteniendo la relacién: a mayor altura, mayor fuerza; asi como mayor tiempo de contacto. En
estas curvas se puede observar el inicio de las fracturas, cuando la pendiente de la curva se hace

mas pronunciada.

En la Tabla 6.8, se muestran los impulsos obtenidos de las curvas experimentales. El
impulso I1, es el area bajo la curva Fuerza vs Tiempo, antes de la fractura (caida de la pendiente), y
el impulso 12, es el 4rea bajo la curva después de la fractura. El impulso es la cantidad de
movimiento, la variacion en el momento lineal que experimenta un objeto. Cuanto mayor sea el
tiempo de contacto, mayor sera el impulso o la cantidad de movimiento que el objeto impactado
recibe; y esto se puede observar en las probetas AKA 800, AVA 800 Y ACA 800, que fueron las

que alcanzaron los mayores impulsos totales.
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Figura 6.18.- Gréficas experimentales Fuerza vs Tiempo para cada grupo de FML’s



Muestra 11 (Kgm/s) 12 (Kgm/s) Impulso Total Tc (seg)

KAK 80 mm 1.298236 0.697882 1.996118 0.002210
KAK 300 mm 2.537034 0.922168 3.459202 0.002019
KAK 600 mm 1.728278 0.977680 2.705958 0.002077
KAK 800 mm 1.924775 0.769409 2.694184 0.002085
AVA 80 mm 1.160075 0.170346 1.330421 0.001750
AVA 300 mm 2.258436 1.181953 3.440389 0.001664
AVA 600 mm 3.514047 1.444147 4.958194 0.001715
AVA 800 mm 3.898324 1.708125 5.606450 0.001717
ACA 300 mm 1.994318 1.422781 3.417099 0.002102
ACA 600 mm 3.177076 1.576052 4.753129 0.002175
ACA 800 mm 3.689138 1.597791 5.286929 0.002166
AKA 80 mm 1.277624 0.738553 2.016177 0.002166
AKA 300 mm  2.199067 1.209365 3.408433 0.002071
AKA 600 mm 1.195805 1.193301 2.389106 0.001944
AKA 800 mm 3.571980 1.795745 5.367725 0.002189
VAV 80 mm 0.676015 0.374675 1.050691 0.002517
VAV 300 mm 1.011031 0.568649 1.579680 0.002283
VAV 600 mm 0.655192 0.271961 0.927152 0.002375
VAV 800 mm 0.750529 0.308315 1.058844 0.002406
CAC 600 mm  0.345279 0.190466 0.535745 0.001734

Tabla 6.8.- Impulsos obtenidos de las curvas experimentales.

El impulso antes de la fractura, puede suponerse que se distribuye principalmente a
mecanismos elasticos; sin generar la fractura; es decir, cuando la integridad estructural del material

se sigue conservando.

En la Figura 6.19 se muestran las tendencias del impulso vs velocidad de impacto, para
cada grupo de FML’s, donde se puede ver claramente, que los valores més bajos de impulso son
generados por las probetas de VAV, sin grandes variaciones en la cantidad de impulso; también se
detecta una relacion casi lineal entre el impulso y la velocidad de impacto para el material AVA y

ACA, donde el aumento del impulso se da con el aumento de la velocidad de impacto.

6.4.2.2 RESULTADOS DEL MODELO APLICADO
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Figura 6.19.- Grafica de Impulso vs Velocidad de impacto

En esta seccidn se presentan los resultados obtenidos por medio del modelo tedrico aplicado
a los resultados experimentales; para su comparacion y analisis. Una vez que se aplica el modelo,
este arroja valores tedricos de: Fuerza Maxima, Coeficiente de Restitucion y de las Constantes de

Indentacion y Flexion, para cada una de las probetas probadas.

Las Figuras 6.20 a 6.25, muestran las graficas de Fuerza vs Tiempo experimental y
tedrica, para cada una de las probetas ensayadas en la prueba de impacto. Estas figuras nos
muestran los resultados experimentales de las pruebas de impacto, junto con las graficas arrojadas
por la aplicacion y ajuste del modelo explicado previamente, desarrollado para considerar un
material hertziano y un indentador semiesférico. Se puede observar que para las probetas: ACA
300, ACA 600, ACA 800, AKA 80, AKA 300, AKA 800, AVA 300, AVA 600, AVA 800, KAK
80, KAK 300, VAV 600 y VAV 800, el ajuste obtenido es bastante aceptable.

Mientras que en el caso de las probetas: AKA 600, AVA 80, CAC 600, KAK 600, KAK
800, VAV 80 y VAV 300, no existe ninguna compatibilidad con el ajuste del modelo. Las curvas
experimentales de estas probetas, nos hacen pensar que dichas probetas, se encontraban en malas
condiciones antes de ser probadas, esto puede deberse al método de elaboracion, a que el material
con el que fueron elaboradas estuviera dafiado, a que el proceso de “debulking” no haya logrado
hacer el vacio adecuado en estas zonas, a que en ciertas areas del material haya habido una
deficiencia o faltante de resina, provocando una inadecuada transferencia de carga, a que el proceso
de corte haya transmitido un exceso de carga a la probeta dafiandola o delaminandola

prematuramente.
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Figura 6.20.- Graficas de Fuerza vs Tiempo, experimental y tedrica, para los FML’s ACA
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Figura 6.21.- Gréficas de Fuerza vs Tiempo, experimental y teérica, para los FML’s AKA
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Figura 6.22.- Gréficas de Fuerza vs Tiempo, experimental y terica, para los FML's AVA
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Figura 6.23.- Gréficas de Fuerza vs Tiempo, experimental y teérica, para los FML’s CAC
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Figura 6.24.- Graficas de Fuerza vs Tiempo, experimental y teérica, para los FML’s KAK
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Figura 6.25.- Gréficas de Fuerza vs Tiempo, experimental y teorica, para los FML's VAV

Para las probetas ACA 800 y AKA 800, la energia es consumida por ruptura, retrasando la
fuerza maxima, el trabajo necesario para regresar el dardo se consume por la ruptura generada en el
material, hasta que este alcanza cierta deformacion y es cuando es capaz de devolver al dardo la

energia no consumida.

Las diferentes respuestas que un material puede tener al ser impactada por un cuerpo, se
deben por el trabajo generado por la fuerza que transmite el dardo sobre el material (la energia
cinética del dardo se convierte en trabajo); esta fuerza sera utilizada para formar una deformacioén.
Mientras que el material empieza a generar una fuerza para intentar detener el dardo, generando
trabajo sobre el dardo y disminuir la energia cinética de este; hasta que logra expulsar el dardo.
Cuando no hay pérdidas de energia, y el coeficiente de restitucion es uno, la velocidad con la cual el
dardo llega al material, sera igual a la velocidad de salida del dardo; conservando la misma energia

cinética.

Cuando la fuerza méxima se retrasa, esto indica que el material esta usando parte de la

energia transmitida por el dardo para generar grietas, fisuras, fracturas o romperse en su interior,

110



cuando el material logra deformarse mads, logra generar el trabajo necesario para detener el dardo y
comenzar el trabajo para expulsarlo; por esto el area inicial de la curva experimental faltante para
complementar la cuerva tedrica (momento en que el material se fractura), antes de alcanzar la fuerza
maxima, se traslada al otro lado de la cuerva te6rica. Como se puede ver en el caso de las probetas
ACA 600, AKA 300 y AKA 800, se nota que el material se queda con cierta cantidad de energia
para propagar la grieta, el material se flexiona y empieza a romperse, retrasando su respuesta. La
energia usada en el proceso de fractura y en la deformacion plastica del material, sera energia que
no se regresa al dardo, por lo tanto, el dardo tendra menor velocidad al salir expulsado; es decir, su
energia cinética de salida serd menor. La energia que usa el material para detener el dardo, es un
almacenamiento elastico de energia, la cual serad empleada para expulsar el dardo nuevamente fuera

del material.

Cuando una probeta se fractura completamente, implica una caida sabita de la curva,
generando un area bajo la curva pequefia, que es el trabajo que realiza el material antes de

fracturarse.

El trabajo para detener el dardo, es el area bajo la curva antes de la fractura, es decir, es la
energia requerida para generar el dafio o la energia que soporta el material antes de daiiarse, cuando
en la probeta ensayada se presenta una fractura total, ya que al romperse el material, este deja de
absorber energia. El modulo de elasticidad es el que define el periodo de la curva tedrica; asi como
también su amplitud, y en consecuencia la fuerza maxima. Al aumentar el médulo el periodo se

acorta y la amplitud incrementa.

Las fracturas pequeiias en los materiales pueden deberse a asentamientos superficiales; es
decir, pequeiias cantidades de material se rompen en la superficie, por causa de la indentacion

originada por el dardo.

El rompimiento de la matriz es la que predomina en las fracturas; provocando que no haya
una transmision de carga adecuada; por lo que el material resiste una fuerza menor y consume
mayor energia en la pulverizacién de la matriz. Por lo que el mayor consumo de energia en el
proceso de impacto se le atribuye a la deformacion plastica del aluminio o a la pulverizacion de la

matriz.

En la Tabla 6.9 se muestra un resumen general, de las propiedades obtenidas, tanto de los

resultados experimentales, asi como de los resultados tedricos; para cada una de las probetas.
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MUESTRA E (MPa)

Eanalitico

F

max exp

an\ analitico

ACA 300 mm 31000 0.698986 0.691640 2730.51 2490.06 0.002171
ACA 600 mm 30000 0.671090 0.664067 3468.82 3397.79 0.002200
ACA 800 mm 29000 0.609732 0.604429 3612.02 3778.00 0.002200
AKA 80 mm 25000 0.905933 0.889660 1585.33 1458.49 0.002100
AKA 300 mm 24000 0.694683 0.688587 2536.48 2528.94 0.002139
AKA 600 mm 27000 -0.160049 0.682582 2081.66 3720.52 0.002037
AKA 800 mm 23000 0.634332 0.629196 3778.46 3834.39 0.002200
AVA 80 mm 17500 0.280959 0.305795 1438.29 1206.15 0.001881
AVA 300 mm 17000 0.710571 0.706245 334143 3140.13 0.001751
AVA 600 mm 16500 0.743183 0.735624 4479.65 4397.01 0.001794
AVA 800 mm 16000 0.707016 0.701288 5100.33 5033.39 0.001776
CAC 600 mm 34000 0.347568 0.461065 277533 3822.85 0.001754
KAK 80 mm 11000 0.921913 0.814808 1478.84 1345.66 0.002000
KAK 300 mm 11000 0.620169 0.623262 2666.18 2406.27 0.002180
KAK 600 mm 15000 -0.048653 0.570271 2247.17 3345.56 0.002000
KAK 800 mm 12000 -0.179693 0.566745 2160.78 3754.90 0.002000
VAV 80 mm 13200 0.011625 0.698453 717.75 1050.84 0.002679
VAV 300 mm 19500 -0.214582 0.694289 1160.80 2436.43 0.002200
VAV 600 mm 17500 0.792804 0.697903 3502.29 3419.01 0.002000
VAYV 800 mm 16500 0.773148 0.681193 3912.08 3908.98 0.002000

Tabla 6.9.- Tabla resumen de las propiedades experimentales y tedricas para cada probeta.

En la Tabla 6.10, se muestran los valores promedio de las propiedades de los FML's

probados, se puede notar que los coeficientes de restitucion experimentales son muy cercanos a los

coeficientes de restitucion tedricos, con excepcion del FML’s CAC, que muestra valores muy bajos,

asi como una gran diferencia entre ellos; el valor bajo del coeficiente de restitucion indica que esta

probeta, es capaz de absorber grandes cantidades de energia.

PRUEBAS MECANICAS

6.5 COMPARACION ENTRE LOS RESULTADOS DE LAS

La Tabla 6.11 se muestra un resumen de los médulos de elasticidad promedio obtenidos en

cada prueba, para cada familia de FML’s. Se puede notar que los médulos de elasticidad a impacto,
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son mucho menores en comparacién de los obtenidos en la prueba de flexion y tensién. Los
modulos de tension obtenidos son muy parecidos a los médulos calculados en la seccion 6.2. Esto
se debe a que en cada prueba las cargas se aplican en forma, velocidad, cantidad y direccién
distinta; provocando comportamientos diferentes en el material. Las pruebas de tensién y flexion

son pruebas cuasiestaticas, mientras que la prueba de impacto es dindmica.

MUESTRA  E (MPa) €exp €Canalitico
30000 0.65994 0.65338

AKA 24750 0.74498 0.72251
AVA 16750 0.72026 0.71439
CAC 34000 0.03476 0.46106
KAK 12250 0.77104 0.64377
VAV 16675 0.78298 0.69296

Tabla 6.10.- Tabla resumen de las propiedades promedio obtenidas.

MUESTRA IMPACTOE FLEXIONE TENSION E TEORICO
(MPa) (MPa) (MPa) TENSION
E(MPa)

ACA 30.00 44.20 67.95 65.03
AKA 24.75 41.41 43.28 53.17
AVA 16.75 45.14 54.14 43.99
CAC 34.00 42.78 66.98 64.18
KAK 12.25 33.05 52.29 49.34
VAV 16.67 37.39 40.67 48.92

Tabla 6.11.- Resumen de mddulos de elasticidad obtenidos en cada prueba.

De acuerdo a estos datos, se puede presumir que en general las probetas, que contienen
fibra de carbono, son las que muestran mejores propiedades mecanicas, incluso cuando presentaron

mayor delaminacion en el proceso de corte.

6.6 COMPARACION ENTRE LOS RESULTADOS DE LAS
PRUEBAS MECANICAS Y ESTUDIOS ANTERIORES
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Styles realiz6 pruebas de flexion en FML’s de aluminio (ALPORAS, Gleich GmbH), de
espesores: 5, 10 y 20 mm; en una configuracién tipo sandwich con pre-impregnado de fibra de

vidrio y prolipropileno.

Khalili realiz6 pruebas de tension y flexion en FML’s de aluminio (AA 1050) con fibra de
vidrio tipo T y resina epdxica con la configuracion: Al-FV-AI-FV-Al. en

Moussavi realizo pruebas de flexion en FML's de aluminio (AA 5086) con espesor de 1
mm, fibra unidireccional de vidrio (tipo E), fibra unidireccional de aramida (Kevlar 3160) y resina

epdxica (Huntsman), con diferentes orientaciones:

Specimen code Lay up and fiber orientation (°)

AL - G/E (0) - KJE (0) - G/E (0) - AL

AL - GJE (0) - K/E (45) - G/E (0) - AL
AL - GJE (0) - K/E (90) - GJE (0) - AL
AL - GJE (45) - K/E (0) - G/E (45) - AL
AL - GJE (45) - K/E (45) - G/E (45) - AL
AL - GJE (45) - K/E (90) - GJE (45) - AL
AL - G/E (90) - K/E (0) - G/E (90) - AL
AL - G/E (90) - K/E (45) - G/E (90) - AL
AL - G/E (90) - K/E (90) - G/E (90) - AL

T OMmMmMmoNm@>

Figura 6.26 Especimenes y configuraciones de FML s estudiados por Moussavi. **

Zhou realizé pruebas de tensién en FML’s de 3 laminas de aluminio unidas entre ellas por

una capa de pre-impregnado de fibra de aramida. ©*

Castrodeza realizo pruebas de tension en FML's con aluminio 2024-T3 para ARALL 2 y
aluminio 7475-T76 para GLARE 1 y ARALL 3, y fibra de aluminio y aramida; con diferentes

arreglos.

Las tablas 6.12 y 6.13 muestran resumenes de las propiedades obtenidas por las

investigaciones anteriormente mencionadas.

Autor Espesor Esfuerzo Ultimo Moédulo de elasticidad Deformacion (%)

(mm) (MPa) (GPa)

5.16 5.14 5.14
Styles 10.19 477 4.77
20.47 3.74 3.74
Khalili - 118.8 25

Tabla 6.12.- Resumen de las propiedades a flexion obtenidas por estudios previos




Autor Muestra Esfurzo Ultimo Moadulo de elasticidad Deformacion

(MPa) (GPa) (%)

A 259 42 9.97
B 232 39 11.38
C 220 39 12
D 210 40 12.88
Moussavi E 195 35 12.5
F 195 35 12.26
G 226 39 13.17
H 195 35 13.85
| 191 35 12.9
KRALL 578 414 "
Hhou KRALL P 583 45.8
Khalili - 214.5 4025 -
GLARE 1372 545 64 0.5
ARALL 2 312 337 68
Castrodeza ARRAL 3 2/1 524 67 0.4
ARRAL 3 32 565 68 0.4
ARRAL 3 4/3 565 69 0.4

Tabla 6.12.- Resumen de las propiedades a tension obtenidas por estudios previos

Las comparaciones entre estos resultados y los obtenidos en el presente trabajo son bastante
complicadas, ya que los parametros de las pruebas, los materiales usados, las configuraciones
elaboradas y las orientaciones escogidas son diferentes. En general se puede apreciar que los

resultados son bastante 16gicos y acordes a los comportamientos observados en este estudio.

En la bibliografia revisada no se encuentra reportado, ningun arreglo como los aqui
propuestos, tampoco se encontrd un trabajo comparativo de las tres pruebas mecénicas en conjunto,

para los tres materiales diferentes usados.

Con lo que respecta a las pruebas de impacto, no se encontr6 ninguna referencia de un
estudio como el presentado, asi como los parametros obtenidos bajo esta prueba y el modelo

utilizado; para poder hacer una comparacion de resultados.
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7. CONCLUSIONES

Las pruebas mecanicas proporcionan informacién que puede ser una guia atil en relacion
con el disefio de proceso, desarrollo y desempefio de diferentes materiales. Todo esto con el fin de
poder predecir el comportamiento y respuesta del material bajo ciertas condiciones de trabajo, para
las cuales se disefia; por medio del entendimiento real fisico del proceso involucrado. Y de este

modo disefiar mejores materiales estructurales.

Con respecto a las estructuras aeronauticas, lo que se pretende es poder predecir la
respuesta de los materiales compuestos bajo diversos rangos de cargas ciclicas durante los tiempos

de vuelo, asi como la naturaleza, propagacion y nivel de los dafios causados por estas mismas.

El mejoramiento del comportamiento del aluminio, usado ampliamente en aplicaciones
aeroespaciales, por medio del reforzamiento de diferentes fibras de alto rendimiento para la
formacion de un material compuesto, se basa en la optimizacion de la respuesta del material ante

circunstancias similares a las que se presentan, cuando el material esta en funcionamiento real.

Los procesos de fractura y de dafio en los materiales, dependen en gran medida de las
propiedades del material ensayado. En el caso de los materiales compuestos, estas propiedades son
complejas de estudiar, puesto que se trata de una combinacion de propiedades de los componentes
que lo forman. Para nuestro estudio, en la combinacion de aluminio, fibras y resina epoxica, se debe
tomar en cuenta, la contribucion de cada uno de estos elementos. En los materiales compuestos
pueden presentarse dafios internos en el material, que no son necesariamente visibles desde el

exterior, lo cual también dificulta su estudio.

Durante el proceso de manufactura de los FML's se debe tener sumo cuidado, ya que varios
aspectos pueden ocasionar fallas prematuras en el material como lo son: falta de adherencia entre
los laminados, que se puede presentar por la carencia de resina, cuando la adherencia no es la
adecuada, el material no se comporta como un sélido tinico (material compuesto), si no como un
conjunto de multiples solidos que se deslizan, en vez de flexionarse conjuntamente; también se
pueden presentar huecos o bolsas de aire atrapadas entre los laminados; interfiriendo en la
transferencia de carga. Los materiales usados no deben estar contaminados, y deben encontrarse en

buen estado, asi como deben ser lo mas homogéneos posibles.
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Se obtuvieron probetas dafiadas, en parte por el proceso de corte, ya que este transfirié
cargas excesivas a las probetas, causando dafio y delaminacion prematura; generando
concentraciones de esfuerzos residuales, que repercutieron posteriormente en las pruebas

mecanicas, dando resultados inadecuados.

Para el caso de las probetas que incluyeron pre-impregnados de carbono, se tuvieron
delaminaciones prematuras durante el corte y delaminaciones durante la ejecucion de los ensayos,
esto se podria atafier a los pares galvanicos generados por la fibra de carbono con el aluminio. Estos
pares galvanicos no se presentan, cuando la resina o matriz polimérica esta uniformemente
distribuida entre la interfase del aluminio y la fibra, ya que protege al aluminio de la abrasion del
carbono; por lo que se infiere que el material usado en la elaboracion de estos FML’s, sufria de una
polimerizacion avanzada, es decir, la resina no se encontraba en condiciones adecuadas para poder
fluir uniformemente en el laminado durante el proceso de curado; por lo que quedaron zonas, dentro

de las capas, donde la fibra de carbono quedaba en contacto directo con el aluminio.

Las pruebas de impacto, al ser pruebas dinamicas, permiten conocer dafios previos en las
probetas; por medio de la generacion de una alta concentracién de esfuerzos momentaneos en las
interfases; suficientes, para que si las interfases no tienen buena adherencia, provoquen rupturas

considerables, con poca energia.
Con base en los resultados obtenidos en el presente trabajo se pudo apreciar como:

¢ Bajo la prueba de tension uniaxial los laminados CAC y ACA presentaron los valores mas
altos de resistencia, hecho atribuible a la mayor resistencia a esfuerzos de tension de las
capas de tejido de fibra de carbono.

e Por el contrario, en el caso de la prueba de flexion, se observo que los laminados CAC
seguidos de los ACA y AVA presentaron los valores mas altos de resistencia a flexion lo
que se puede atribuir a buena interface aluminio-tejido, lo cual se tradujo en una buena
transferencia de cargas de la fibra hacia los tejidos de fibra de carbono y kevlar,
contribuyendo a un mejor comportamiento bajo esfuerzos flexionantes.

® Para el caso de las propiedades obtenidas a impacto se observa que los laminados ACA,
AKA y AVA, presentan un mayor impulso interpretindose en una mayor capacidad de

absorcion de energia. Los laminados ACA y CAC, nuevamente presentan los mas altos
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valores de modulo de elasticidad, con valores bajos del coeficiente de restitucion, esto nos
habla de su gran capacidad de soportar grandes fuerzas aplicadas con poca deformacion.

Considerando las tres pruebas realizadas y que un laminado a emplearse en elementos
estructurales debe de presentar un buen balance de propiedades, es decir una buena
tenacidad asi como valores de resistencia a tensién y flexion adecuados denotando una
buena rigidez; y de acuerdo a los valores obtenidos en el presente trabajo, se concluye que
los laminados ACA tienen las mejores propiedades mecanicas, ya que soportan grandes
cantidades de carga sufriendo las menores deformaciones, por lo tanto sus modulos
elasticos son altos. Mientras que las probetas de KAK, son las que sufren mayores

deformaciones.

7.1 TRABAJO A FUTURO PROPUESTO

Tomando en cuenta las conclusiones presentadas se sugieren varios puntos a estudiar en

trabajos futuros:

Bisqueda y estudio, de un proceso de corte que mejore las condiciones de mecanizado de
las piezas, como sugerencia se propone el corte por chorro de agua, ya que este reduce la
cantidad de carga inducida al material; entre otras ventajas, se encuentra que al no tener una
herramienta de corte, no hay desgaste de esta, el corte es fino, no hay transferencia de calor
a la pieza, ya que el proceso se lleva a cabo en frio, por lo que la pieza no sufre
calentamiento alguno, no contamina, etc.

Bisqueda y estudio de una posible correlacion entre el impulso, la velocidad de impacto,
tipo y estructura del material; para determinar si el impulso es un parametro factible que
pueda determinar la resistencia del material y ser usado como un elemento de calificacion
del comportamiento de los FML's durante una prueba de impacto.

Hacer un estudio de ultrasonido a las probetas dafiadas en la prueba de impacto, para
conocer el dafio interno ocasionado por este proceso, y poder tener una mejor
representacion del mecanismo de fractura; para completar el estudio de impacto. En el caso
de las probetas que no arrojaron informacion adecuada, se podria hacer una revision interna
para conocer si existian dafios de delaminacion o falta de adherencia antes de hacer la
prueba; es decir, discernir la razon por la cual la probeta no dio los resultados predichos por

el modelo.
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e Partiendo de lo anterior, hacer un estudio de impacto dirigido al comportamiento mecanico
en materiales que presentan delaminacion prematura. Para conocer el grado de afectacion

que la delaminacion provoca en los procesos de impacto.
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ANEXO A. CARACTERISTICAS DEL PRE-IMPREGNADO DE
CARBONO

Fibre Glast Developments Corporation

www.flbregiast.com Product Data Sheet

Part # - 630

3K, Plain Weave Carbon Fiber

530 3K, Plain Weave Carbon Fiber Fabric

5.7 ozfaq yd, 50" Wide, 012" Thick, 12.5 x 12.5 Plain Weave

This pisin weave carbon fiber is the most cammonly used type for fighteeight
aarodynamic parts. Only thres layers are typloally necessary fo produce non-
structural pleces. It wets out quicidy and handies easily.

DESCRIPTION
Graphits fibers contain up o 85% carbon and yieid the
highest tensile strength in the FRP industry. These fibers
Warp Rzw Material 3K -Multiiament Continuous Tow woven logethar form graphits fabric. Thess fabrics offer
Fllling Rew Matarial 3K —MulSiement C Tow highar sirenighh e iliwes- 1o welgi setios than ey
N other ilabie reinf While there are
S Pan e hurdreds of types to choose from, we have ssiactsd
Fabric Areal Weight 183 + 6 gsm Wee styles of standard modulus carbon fiber which are
Warp Enda/ inch 12510 sulisbie for use in racing, airorafl, competilion marine,
Plok / Inch 125110 ond light T e fber
™ 012 inches propertiss we recommend Using only epoaty or vinyl ester
resin, although polyesters will bond to the fabrics. This
Fabric Width 60 + 25/0 inches piain weave carbon fiber is the most commonly used typs
Roll Length 125 yd for ightweight asrodynamic parts.
Resin Compatibifity:
$30, Carbon Fiber Fabric, is compatible with Polyester,
Weave Pattern Rankings: Vinyl Ester, and Epoxy Resins.
Thidmess | Weight Strength Porosity
General Proparties for Woven Fabrics:
Piain 3 1 3 1 . Ughtweig
Twill 2 1 4 2 « High Modulus
4Hamess | ] . 2 « Fire Resistant
| Satin « Dimensionally Stable
SHamess | 4 1 7 4 « Fafigue Resitant
Satin
Leno 7 7 1 7
Mock
] 1 2 4
Leno
This was a scale from 1 10 7, with 1 being the lowest and 7 being the

i

Mmmh—a—xwmmmbuwnhmn
raizbla 1 the bast of cur inowiedge and belief tut Is not guarantesd 1o be 80. Nofhing herein I8 o be construed es
recommending any practice or any product violation of sy patent o In violation of any lmw or reguéation. R s the
w-wnmh“hmdmn—wb-ww-dnmm
::"‘-;-!-f-—y We make no warrenty as © the reméts ©© be cbisined in using any meterel
condions USs ere Not Under our control, necessary disctaim af Rebiity respect
use of any material suppled by us. s - e B
©Cagyright 2010 Fites Giast Developments Corporation

Fibre Giast Deveiopments Corporafion
385 Carr Drive
Brookwille, Ohio 45309

Glast
Phone — 800.24 8570 Deveiooments Corporason
Fax - §57.89 8586
-PDS-00085-C-0%
wrws firoggast com POCT. o-co
Puge 1af 1
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ANEXO B. CARACTERISTICAS DE LA RESINA

Ason

TECHNOLOGIES

EPOLAM 2015 RESIN

EPOLAM 2014 - 2015 — 2016 HARDENERS
LAMINATING EPOXY RESIN
Tg80-90C

DESCRIPTION

Production of composite structures by wet lay-up methods. Vacuum and low pressure injection and by filament
winding. Good behaviour for wood impregnation.

PROPERTIES

e Low viscosily
*  Good mechanical properties

e Good behaviour in moist environment
¢ Compatible hardeners
*  Approved by Lioyd's Register for shipbuilding

PHYSICAL PROPERTIES
RESIN EPOLAM 2015 - - -
HARDENER EPOLAM 2014 | EPOLAM 2015 | EPOLAM 2016
Mix ratio by weight 100 32 32 32
Mx ratio by volume at 256°C 100 38 38 38
Aspect liquid liquid liquid liquid
Colour light amber light amber colourless light amber
Viscosity at 25°C(mPa.s) BROGECIELD. 1,560 70 70 30
Density at 25°C 1SO 1675: 1985 1.15 0.96 095 0.98
Viscosity at 25°C BHO%.';'ELD mPas 650 650 450
Specific gravity at 25°C ISO 2781 : 1996 1.12 1.08 1.14
Pot life at 25°C on 500g min 60 140 400
Gelation time at 23°C on laminate ]
(5 plies / glass fabric 290 g/m’) Eret T o 28 s 8
Demolding time at 23°C on Iammate K 18 24 8
(5 plies / glass fabric 290 g/m’)
PROCESSING CONDITIONS

To obtain the desired temperature resistance and the optimal mechanical properties it is necessary to make a post-
treatment of EPOLAM 2015 system. The thermal treatment takes place 24 to 48 hours after application according to
the hardener. In order to avoid any distortion risks it is recommended to put the part on a frame before curing by

plateau values.

Examples of curing: To obtain a Tg above 80 T

24 hr 00 at

. 12hrOOat 70C

To obtain a 90T T

® 24 hr 00 at 80

‘Lg (HARDENERS EPOLAM 2014 and EPOLAM 2015)

Working at 20 °C minimum ensures a very good start of curing of EPOLAM 2015/2016 system.
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EPOLAM 2015 RESIN

EPOLAM 2014 - 2015 — 2016 HARDENERS

LAMINATING EPOXY RESIN
Tg 80-90C

MECHANICAL AND THERMAL PROPERTIES at 23°C (1)
Resin EPOLAM 2015
Hardener EPOLAM 2014 | EPOLAM 2015 | EPOLAM 2016
Flexural modulus 1SO 178 :2001 MPa 3,100 3,000 2,900
Flexural strength 1SO 178 :2001 MPa 120 120 110
Tensile strength 1SO 527 :1993 MPa 70 70 73
Elongation at break 1SO 527:1993 % 5 6 7
m‘;;‘;‘c;‘eﬁ’ggcﬁz:fp ) IS0 178/16U 1094 | kJ/m? 40 55 a3
Hardness 150 858 :2003 | Shore D15 83 82 84
Glass transition temperature 1SO 11359 : 2002 °C 91 88 81
(1): Average values obtained on standard specimens of pure resin / Hardening 24 hr at 23 + 16 hr at 80 C.

HANDLING PRECAUTIONS
Normal health and safety precautions should be observed when handling these products :
Ensure good ventilation

Wear gloves, safety glasses and waterproof clothes.
For further information, please consult the product safety data sheet.

STORAGE CONDITIONS

Use within 24 months of the manufacturing date. Expiry date indicated on the packaging.

PACKAGING
RESIN EPOLAM 2015 HARDENER EPOLAM 2014 | HARDENER EPOLAM 2015 | HARDENER EPOLAM 2016
5kg 1.6kg s ',g
20 kg 6.4kg 18 kg 18 kg
220 kg 18 kg 200 kg 220kg
1,100 kg 900 kg 900 kg 900 kg
GUARANTEE

The information of our technical data sheet are based on our present knowledge and the result of tests conducted under precise conditions. It ls
the responsibility of the user to determine the suitability of AXSON products, under their own conditions before g with the prop

application. AXSON refuse any guarantee about the compatibility of a product with any particular application. AXSON dtsdalm all responsibility
for damage from any incident which results from the use of these products. The guarantee conditions are regulated by our general sale

conditions.
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ANEXO C. CARACTERISTICAS DE LA CINTA SELLADORA

Fibre Glast Developments Corporation 8002148579 www flbregiast com Product Data Sheet

Gray Sealant Tape

Part # - 581

Leak Free

This tepe will seal the bag to aluminum, steel, fibergiass, nicke!, and graphite tool
surfaces yet strips essily after cure. Use 10 plug leaks and tears in the bag that
can develop during cure. Maximum service temperature is 400 degrees F. 1/2°
wide, 1/8" thick, and 28' per roll.

Application
Dsscription .
#581 is an excellent product for bag sealing spaxies,
#6581 is a gray colored compound developed for use in ad be ives and o
¥ - - K200 temperatures ranging from 180°F 1o 400°F. RS 200 sirips.
macdmiim beg sealing securty on akumirum, sies!, easily and cleanly from the tool surfaces afler cure,
fhergless, nickel and graphite tool surfaces. The cure
temperature limil is 400°F (205°C).
PHYSICAL PROPERTIES
Color Gray
Solids contant 100%
Information presant hareln has been complied from sources considened 1o be dapandabis and is sccurats and Fiore Giast Devalopments Corporation
relabls b the best of our knowiledge and batiel but is not guarsnissd o be so. Nothing hereln is to be consirued es 385 Carr Drive
recommending ety practice or ey product violation of sy patent or In vioketion of any lew of Feguation. R 1 the Brookwille, Ohlo 45309 Fibre
user’s responsiblity to determine for himeelf the sultabilty of any muteriel for s specific pUTPoss &nd to sdopt such Phone — 800.214 8570 Deveiopmerts Corporatior
safoty precaufions es mey be necsssary We make o warmey e @0 the remils © be cbisined In using any matarsl  Fax - 837,439 8555 PDS.00192-8-1010-0A
and, since condiions of Use &fe NGt UNde! our conbol, we Must necassarly disclaim all Rabiilty with respect to the ‘www fregiast com POCT-
use of any materisl suppled by us. Paga 10f1

©Copyright 2010 Fitve Giast Developments Corporation
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ANEXO D. CARACTERISTICAS DE LA BOLSA DE VACIO.

Fibre Glast Developments Corporation

800.214.8579 www.flbregiast.com Prod uct Data Sheet

Stretchion 200 Bagging Fllm

Part # - 1678

60" Wide, Streiches to compress every area of the mold

This high elongation bagging fim is rated for tamperatures up o 250°F and can
stratch to 500% of its original length. Uniike traditional bagging film, Stretchion can
be fitted over compilex shapes without plests or rabbit sars s It streiches to

corform to neerly every shape. This csn © P
Compatible with epoxy resin onty. St Is & regk d trads of Airtech
International.
ASTM
D882
Dea2
s 121°C
to avoid: See Note (2)
Density gicon® 1.10 D782
Yieid
n*Moimil 26,600
| egi2Sm 308
Color Green
Shelf Life
NOTES:
1 use '] upon the dursation al mexdmum temperature and is process
specific. Airtech recommands testing prior io use.
(2) Streichion 200 is recommended for phenciic and epaxy resins. 200 are not for BMI,
Puolyester, or Vinylester resins.
Information presant hereln has besn compliad from sources considenad 1o be dapandable and is scourats and Fibre Giast Deveiopments Comporation
retabie o e best of our knowiedge and bellef but Is not guarantesd 1o be so. Nothing hersin is I be conarued ea 385 Carr Drive
recommending sny pracics or sy procuct vialation of ey patent or In violmtion of amy lmw of reguation. f I8 he Brookvile, Ohio 45309 Fibre Glast
user's responsibilty o determine for himeelf the sultablity of any materisl for  spedific purposs end 1o sdopt such Phone - 800.214 8579 Oevelopmerss Comoration
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ANEXO E. CARACTERISTICAS DE LA CINTA DE ALTA
TEMPERATURA

Neshus® 308

piitech @  professional Grade Duct Tape

Backing: PE Coated Cloth
Adhesive: Rubber
Liner: N/A

Colors: Silver, Black, White, Blue, Brown, Green
OD, Red, Tan, Yellow

Specifications: Tested in accordance with UL 723.

Standard Sizes: 48mm x 55m, 72mm x 55m

Applications
o Hanging and patching polyethylene sheeting. o Sealing polyethylene waste disposal bags.
o Duct sealing and HVAC contractor uses. e Color Coding.
s Malintenance applications in manufacturing e Geneval repalr.
environments. e Bundling, patching, and mending.
Features Benefits
o PE-Coated Cloth Backing o Excellent balance of tensile strength and
tearability.
o Natural rubber based adhesive o Aggressive adhesion to rough surfaces.
e Superior holding power for hanging applications.
e Low VOC Content e Can contribute toward satisfying EQ Credit 4.1
(Low Emitting Materials) under LEED®.
Physical Properties
Standard UOM Metric UOM Tast Muthed
Total Thickness 11 mils 2794 mic ASTM D-1000
Adhesion to Steel 47 oz/in 5.14 N/an PSTC-101
Tensile Strength 27 Ib/in 4728 N/am ASTM D-1000
Operating Tempersture 40-200°F 4-93°c
VOC Content <igh

Recommended Storage Conditions: 40-60% Humidity, 60°F-80°F
Standard Shelf Life (at 25C): 24 months from date of manufacture.

oo Parkeey

and

Y ey

Nijverheldsstraat 10

25 Forge Pkwy Frankiin, MA 02038 2260 Oevel (Westerlo) Belgium
1-800-343-7875 Fax 1-800-328-4822 32-014-722500 Fax 32-014-722570
www.berryplastics.com 9/1/2010
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ANEXO F. FALLAS TiPICAS EN MATERIALES COMPUESTOS CON

MATRIZ POLIMERICA. “®

LIT

LGM

First Character

SGM

Failure Type Code
Angled A

edge Delamination D
Grip/tab G
Lateral L
Multi-mode M(xys)
long. Splitting S
eXplosive X
Other (o)

FIG. 4 Tensile Test Failure Codes/Typical Modes

GAT

U u
AGM(1) AGM(2)
Second Character

Failure Area Code
Inside grip/tab I

At grip/tab A
<1W from grip/tab W
Gage G
Multiple areas M
Various \Y
Unknown U

DGM

XGM

Third Character

Failure Location

Bottom
Top

Left
Right
Middle
Various
Unknown

a<zme

|
i
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ANEXO G. ESPECIFICACIONES DE LA RAMPA DE
CALENTAMIENTO.

CYTEC Industries

Search Cytec.com |

Home About Cytec Businesses | Industries Products | Innovations Careers | Investor Relations

Cytec Engineered Matenals m Product Information Selector Guides

\

: CYCOM® 5320 Toughened Epoxy for Structural Applications
\ Out-of-Autoclave Manufacturing
i
\

Click here to view the datasheet (Adobe Acrobat file)

CYCOM® 5320 1s Cytec Engieered Materials’ newest toughened epoxy resin prepreg system Designed specifically for out-
of-autoclave (OOA) manufacturing, CYCOM 5320 provides autoclave-type matenal performance with the benefit of lower
processing costs and manufacturing flexibility. This material allows for the design of large primary structures, without the
autoclave costs and size limitations.

The low temperature cuning capability of CYCOM 5320, coupled with the cost benefits, makes it ideal for many structural
aerospace applications Low cost tooling and OOA curing offers the distinct advantage of using one material for both prototype
and high-rate production

CYCOM 5320 offers the mechanical performance equivalent to 350°F/180°C autoclave-cured, toughened epoxy prepreg
systems. With CYCOM 5320, you have the flexibility to vary the cure cycte from 200°F/8hr to 250°F/2hr (followed by a 350°F
two-hour post cure). This flexibility provides a broad processing window with maximized mechanical properties. As CYCOM
5320 can be vacuum bag cured to produce autoclave-quakty components, the non-recurting costs reduction offers a tangible
financial benefit.

Features and benefits

Devetoped for primary structures

No autoclave required for cure

Excellent hotiwel properties

Mechanical properties equivalent to autoclave-cured toughened epoxy systems

Very low void content

Suitable for producing complex parts

Enables low cost tooling

Flexible cure cycles

Mechanical properties equivalent to standard 350°F/177°C, autodave cured epoxy after freestanding post cure

@ o 0 0 0 0 e 0 0

Flexible cure cycle capabilities CYCOM 5320:

Ramp Rate: 1-5 °F/minute 1-5 °F/minute 1-5 °F/minute
P (0.6 — 2.8 °C/minute) (0.6 — 2.8 °C/minute) (0.6 — 2.8 °C/minute)
200 +10°F 250 +10°F 250 £10°F / 350 +10°F
Cigs Temp (93 £ 6°C) (121 £ 6°C) (1211 6°C / 177 £ 6°C)
Cure Time: 8 hours (1) 2 hours 1 hour / 2 hours

2 hours at 350°F (177 5 pours at 350°F (177 °C) N/A (2)
Free-standing °C)

Post Cure:

Notes

bttp: www cytec.com engmeered-matenals Products CYCOM%205320 htm{04 10 2011 11:52:38 pm ]
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ANEXO H. CARACTERISTICAS DEL PRE-IMPREGNADO DE
ARAMIDA.

L-730 JDLincoln

PTRTT

851 W. 18" Street

Woven Aramid Adhesive Costa Mesa, CA 92627

(949) 650-8108 Fax:(949) 631-6180
Pl’epreg www Jdlincoin.com
Product Data Sheet Revised 4/21/08

Description

L-730 is a 250°F (135°C) curing, high peel strength, flame retardant, epoxy prepreg available on aramid
fabncs such as 281 style or other styles as requested. L-730 is intended to be used as a single ply or
multiple ply skin for aramid/phenolic honeycomb or PVC foam core sandwich panels.

Advantages of L-730

¢ No adhesive is required because of the high peel strength and high toughness of the L-730 resin
matrix. L-730 can be bonded directly to a variety of core materials.
& Easy processing is another major advantage. L-730 can be cured with vacuum bag, press, or
autoclave type cures from 90 minutes at 235°F (110°C) or in just 40 minutes at 275°F (135°C) with
contact pressure. 235°F (110°C) cure temp are rded for ureth or PVC core.
& L-730 is an excellent laminating prepreg when high impact strength and high toughness are required.

Physical Properties on 281 Style Aramid Fabric

o Standard Weight: 0.070 Ibs/R? (342 g/m?)
* Standard Resin Content: 50-55% by weight

e Volatile Content: Less than 2.0%

« Standard Tack: Medium

» Cured Ply Thickness: 0.0107 (0.254 mm)
o  Other Weights, Resin Contents, and Fabrics are Available.

Flammability
o Self Extinguishing per FAR part 25.853
Availability

*  Up to 60" width in rolls up to 60 yards long (152 cm x 55 m)

Shelf Life
e 6 months at 40°F (4°C) or below

e 14 days at Room Temperature (70°F or 21°C)

Cure Cycle
e 60 minutes at 250-275°F (121-135°C)

L-730

851 W 187 Street
" Costa Mesa CA 92627
JDLincoln (949) 650-31CF  Fa. :349) 6315190

www (dhincoin com
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Sandwich Properties*

Core: 1/8” cell - 3.0 b/t (6.35 mm cell — 48 kglm’) aramid phenolic honeycomb
Facings: 2 plies L-730-281K each side
* RT Flatwise Tensile Strength: 350 PSI (2.4 MPa)
* RT Sandwich Peel Strength: 75 in Ib/in (333 Nm/m)
< *Sandwich peel strength varies with orientation of fibers directly against the core and test direction.
% Fibers laid up parallel with the test direction produce minimum strengths.
< Fibers laid up perpendicular to the test direction produce maximum strengths.

Mechanical Data

Laminate Properties
Property 281K 285K 220K 4560 UD Test
KSi MPa KSI MPa KSI MPa KSI MPa Method
Tensile Strength
Room Temperature ASTM
RT) 83 572 75 517 4| 490 165 1138 D638
Tensile Modulus
Room Temperature | 5 4,103  37x10° | 3.8x10° 26x10° | 4.4x10° 30x10° | 8.5x10° Soxi0® | ASTM
(RT) D638
Compressive
Strength
RT, 70°F, 50% RH 27 186 25 172 25 172 34 234
o ’ ASTM
RT, 170°F. 98% RH 23 159 30 207 D695
RT, Hydraulic Fluid 19 131 33 228
Flexural Strength
RT, 70°F, 50% RH 63 434 58 400 46 317 78 538
; ASTM
RT, 170°F, 98% RH 46 317 68 469 D790
RT, Hydraulic Fluid 46 317 7 531
Flexural Modulus
RT.70°F, 50% RH | 3.4x10° 23x10° | 26x10° 18x10° | 27x10° 19x10° | 63x10°  43x10°
RT. 170°F. 98% RH | 34x10°  23x10° 30 20’ | ASTH
RT. Hydraulic Flud | 2.9x10°  20x10° 58x10°  40x10°
Interlaminar Shear
Strength
RT, 70°F, 50% RH 6.1 42 6.0 41 58 40 122 84
o ASTM
RT, 170°F, 98% RH 34 23 88 61 D2344
RT, Hydraulic Fluid 45 31 - - - - 115 79
NOTICE:
Product data and parameters cited in this publication have been obtained in J.D. Lincoln, Inc. lab 1es using the under

carefully controlled conditions. The i
considered to be indicative of

ation of these p

, IS believed to be

prop

and correctly stated. Data of this type may be

J.D. Lincoln, Inc. cannot accept responsibility for the

. nor for therr use under uncontrolied conditions. Numerical values resulting from the application of
this matenal are dependant on processing details. It is recommended that the user develop his or her own application techniques
and generate data consistent with his or her specific application and process.

JDLincoln

851 W 187 Street
Costa Mesa, CA 92627

(943) 650-81CE  Far (249)631-6190

www (dlincoln com

L-730




ANEXO |. CARACTERISTICAS DEL PRE-IMPREGNADO DE
VIDRIO.

L-530 JDLincoln

LINe LD COrTipoRitas

851 W. 18" Street

Solution Coated Epoxy Prepreg Ol oo b A
www [dlincoln.com
Product Data Sheet Revised: 4/22/09

Description

L-530 is a solution coated epoxy prepreg which has been modified to increased flame resistance, and is
available on fiberglass fabrics such as 7781 or other styles as requested.

Advantages of L-530
< Formulated to provide both superior laminating properties and flame resistance.
< Can be used for sandwich panels without adhesive film because of outstanding peel strength on most

core materials.
< Meets the challenge of impact damage while forming a sturdy base for decorative Tedlar facings.

Physical Properties on 7781 Glass Fabric

¢ Standard Weight: 0.100 Ibs/n? (488 g/m’?)
e Standard Resin Content: 38% by weight

e Volatile Content: 2% by weight

e Standard Tack: Medium

e Cured Ply Thickness: 0.0107 (0.254 mm)

Flammability

e Self Extinguishing per FAR part 25.853

Availability

e Up to 60" width in rolls up to 100 yards long (152 cm x 91 m)

Shelf Life

e 6 months at 40°F (4°C) or below
e 21 days at Room Temperature (70°F or 21°C)

Cure Cycle

o 60 minutes at 250-275°F (121-135°C)

g“ 851 W 18" Street
. ~—.  Costa Mesa CA 92627
JD LINcCOoOln  (949650-2106 Fax (949) 6315190

www_jdincoln com
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Sandwich Properties*

Core: Aramid Phenolic, 3 Ibs/ﬂa, 1/8" cell (16 kg/ma. 3.175 mm)

Facings: 1 ply L-530-7781 each side
s RT Flatwise Tensile Strength:
s RT Sandwich Peel Strength:

Core Failure
15 in Ib/in (67 Nmv/m)

< “Sandwich peel strength varies with orientation of fibers directly against the core and test direction.

< Fibers laid up parallel with the test direction produce minimum strengths.

< Fibers laid up perpendicular to the test direction produce maximum strengths.

Mechanical Data

Property Vacuum Pressure Test Method

Uitimate Tensile Strength
Room Temperature (RT) 61 KSI (421 MPa) ASTM D638
160°F (71°C) 45 KSI (310 MPa) ASTM D638
RT after 1 Hour Water Boil 57 KSI (393 MPa) ASTM D638

Tensile Modulus
Room Temperature (RT) 3.5 MSI (24 GPa) ASTM D638
160°F (71°C) 3.5 MSI (24 GPa) ASTM D638
RT (Wet) 3.5 MSI (24 GPa) ASTM D638
Ultimate Compression Strength
Room Temperature (RT) 68 KSI (469 MPa) ASTM D695
RT after 1 Hour Water Boil 56 KSI (386 MPa) ASTM D695
Compression Modulus

Room Temperature (RT) 3.5 MSI (24 GPa) ASTM D695
RT (Wet) 3.4 MSI (23 GPa) ASTM D695

Ultimate Flexural Strength
Room Temperature (RT) 96 KSI (662 MPa) ASTM D790
180°F (71°C) after 30 Minute Soak @ 160°F 74 KSI (510 MPa) ASTM D790
RT after 1 Hour Water Boil 80 KSI (552 MPa) ASTM D790
RT after 30 day Hydraulic Fluid Soak 78 KSI (538 MPa) ASTM D790
RT after 30 day JP-4 Fuel Soak 78 KSI (538 MPa) ASTM D790

Flexural Modulus
Room Temperature (RT) 3.6 MSI (25 GPa) ASTM D790
160°F (71°C) 3.5 MSI (24 GPa) ASTM D790
NOTICE:
Product data and parameters cited in this publicabon have been obtained m J.D. Lincoln, Inc. lab using the under
carefully controlled conditions  The infc , therefore, is bell d to be and correctly stated. Data of this type may be

considered to be indicative of representative properties obtainable. J.D. Lincoln, Inc. cannot accept responsibility for the
misapplication of these products, nor for their use under uncontrolled conditions. Numerical values resulting from the application of
this matenal are dependant on processing details. It 1s recommended that the user develop his or her own application techniques
and generate data consistent with his or her specific application and process.

& 851 W 187 Street
— Costa Mesa, CA 92627

D Lincolh (949) 50-8106 Fax- (349) 6315190

L-530




EL JURADO DESIGNADO POR LA UNIDAD QUERETARO DEL CENTRO
DE INVESTIGACION Y DE ESTUDIOS AVANZADOS DEL INSTITUTO
POLITECNICO NACIONAL, APROBO LA TESIS DE MAESTRIA DE LA C.
MONICA ARACELI OLEA AMEZCUA TITULADA “PRODUCCION Y
CARACTERIZACION MECANICA LAMINADOS HIBRIDOS
OBTENIDOS POR EL METODO DE LAMINACION MANUAL CON BOLSA

DE VACIO CURADOS EN HORNO ELECTRICO” F ALCE DE
COMUN ACUERDO LOS INTEGRANTES DE_BDICHO JURADO, EN LA
CIUDAD DE QUERETARO, QRO., A LOS 19 DIAS DEL ES DE

OCTUBRE DE 2012

Dr. Alejandro Manzano Ramirez
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Dr. Gerardo Torres Delgado
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Dr. Rufino Nava Mendoza
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Dr. Yurii Vorobiov
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