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RESUMEN

TITULO: ANALISIS DE INFLUENCIA DE PARAMETROS DE CONFORMACION EN
MATERIALES COMPUESTOS PARA EL DISENO DE JUNTAS MECANICAS LAMINADAS".

AUTORES:
HUGO ALBERTO ACOSTA PIDIACHE
OSCAR EDUARDO RONCANCIO SIERRA™

PALABRAS CLAVES: Fibra de vidrio, juntas, tensién, anisotropia.

El uso de materiales compuestos como componentes mecédnicos en aplicaciones industriales ha
aumentado considerablemente en los tltimos afios. Hoy muchas partes complejas estan hechas de
cintas unidireccionales de materiales fibrosos impregnados con resina reactiva (prepregs), que son
extensamente utilizadas donde sea requerida una junta.

En las estructuras complejas, existen tres tipos de juntas predominantes que son las més usadas, las
cuales son: juntas mecanicas, juntas adhesivas y un hibrido entre juntas mecanicas y adhesivas. Las
juntas fijadas con pernos o las hibridas perno/adhesivo son todavia la manera dominante de unir
mecanismos hechos de materiales basicos hasta mecanismos hechos con materiales compuestos
avanzados.

Se realiz6 una investigacion, partiendo de la necesidad de cuantificar el comportamiento de las
propiedades mecénicas en juntas laminadas de fibra de vidrio. En base a esto, se trazan los
diferentes objetivos que se desarrollaron a lo largo de esta investigacion.

También se analizara la documentacion recopilada con el fin de estudiar el comportamiento y las
distintas propiedades en las juntas de material compuesto cuando estas se someten a diferentes
tipos de cargas, basados en la normativa internacional, ASTM D-6180-5, D-5766/5766 M-02a, D-
3039/3039M-00, D-6484 / 6484M-04, D-953-02.

Ademas se tendran en cuenta otros tipos de estudios llevados a cabo por la industria militar y
aeroespacial (National Aeronautical Space Administration (NASA), Federal Aviation and Administration
(FAA) y MIL-HDBK-17F working group). Paso seguido se llevara a cabo el andlisis de los datos
obtenidos de las diferentes pruebas realizadas (ASTM D-6180-5, D-5766/5766 M-02a, D-
3039/3039M-00, D-6484/6484M-04, D-953-02).

Partiendo desde la elaboracién y montaje de las probetas, hasta la adquisicion de datos por parte
del equipo utilizado. Por dltimo se plasmaran las conclusiones y recomendaciones obtenidas con el
desarrollo de la investigacién.

" Proyecto de grado
™ Facultad de Ingenierfas Fisicomecanicas, Escuela de Ingenieria Mecénica, Director M.Sc. PEDRO
JOSE DIAZ GUERRERO
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ASBTRACT

TITLE: ANALYSIS OF INFLUENCE OF PARAMETERS OF FORMATION IN COMPOSITE
MATERIALS FOR MECHANICAL JOINTS LAMINATED DESIGN™.

AUTHORS:
HUGO ALBERTO ACOSTA PIDIACHE
OSCAR EDUARDO RONCANCIO SIERRA™

KEY WORDS: Fiber glass, joints, tension, anisotropy.

The use of composites as mechanical components in industrial applications increased significantly
in recent years. Today many complex parts are made of unidirectional tapes of fibrous materials
impregnated with reactive resin (prepregs), which are widely used where required a joint.

Complex structures, there are three types of predominant boards which are the most used, which
are: mechanical joints, adhesive joints and a hybrid between mechanical and adhesive joints. The
joints fixed with bolts or hybrid them bolt/adhesive are still the dominant way of uniting
mechanisms made from basic materials to mechanisms made of advanced composite materials.

Conducted an investigation, on the basis of the need to quantify the behavior of the mechanical
properties in fiber glass laminated joint. Based on this, raised each of the objectives developed in
this investigation.

Also analyze the documentation gathered in order to study behavior and various properties on the
boards of composite material when they are subjected to different types of loads, based on
international standards, ASTM D-6180-5, D-5766 / 5766 M-02a, D-3039/3039M-00, D-6484 / 6484 M-
04, D-953-02.

Moreover other types of studies carried out by the military and aerospace industry (National
Aeronautical Space Administration (NASA), Federal Aviation Administration (FAA) and MIL-
HDBK-17F working group) shall be taken into account. Analysis of data obtained from different
testing is carried out followed by step (ASTM D-6180-5, D-5766 / 5766 M-02a, D-3039/3039M-00, D-
6484 /6484M-04, D-953-02).

Starting from designing and assembling the specimens, and the data acquisition by the equipment
used. Finally forth the conclusions and recommendations obtained with the development of the
investigation.

* Project of grade
™ Faculty of Engineerings Fisicomecanicas, School of Mechanical Engineering, Director
M.Sc. PEDRO JOSE DIAZ GUERRERO
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INTRODUCCION

El uso de materiales compuestos como componentes mecanicos en aplicaciones
industriales ha aumentado considerablemente en los dltimos afios. Hoy muchas
partes complejas estdn hechas de cintas unidireccionales de materiales fibrosos
impregnados con resina reactiva (prepregs), que son extensamente utilizadas

donde sea requerida una junta.

En las estructuras complejas, existen tres tipos de juntas predominantes que son las
mas usadas, las cuales son: juntas mecénicas, juntas adhesivas y un hibrido entre
juntas mecanicas y adhesivas. Las juntas fijadas con pernos o las hibridas
perno/adhesivo son todavia la manera dominante de unir mecanismos hechos de
materiales basicos hasta mecanismos hechos con materiales compuestos

avanzados.

De igual manera, las uniones mecanicas ofrecen la ventaja de poder ser removidas
sin destruir la estructura, ademds ellas no necesitan que la superficie sea

preparada, ni acondicionar una temperatura o humedad ideal para su ensamble.

Es por eso que este trabajo se orient6 al estudio de las propiedades de dichas juntas
a tension, debido a que es la tnica prueba posible de realizar, pues la universidad
no cuenta con los equipos para la realizacion de pruebas a compresion para

estudios de investigacion de pregrado.

El procedimiento para disefiar sistemas de juntas en materiales compuestos se basa
primordialmente en datos experimentales y los modelos analiticos que son en gran

parte de naturaleza empirica.

21



La seleccion de los pardmetros apropiados u 6ptimos de la geometria y los
materiales son esenciales para lograr la integridad estructural y fiabilidad en
estructuras complejas, pues las fallas por cargas en juntas con pernos no son
idealmente predecibles asumiendo condiciones perfectamente plasticas o

perfectamente eldsticas.

Cualquiera que sea la junta en estructuras hechas de materiales compuestos, en
caso de no haber una compatibilidad apropiada, esta puede actuar como el punto
de iniciacién de una averia y también puede conducir a una falla del componente

en dicha zona.

Un estudio de la informacién publicada sobre mecanismos de falla en juntas
mecanicas en estructuras compuestas a base de polimeros revela que existe una
necesidad de una revision pormenorizada y actual de la literatura en esta
importante area. Como fue revelado, en la publicacién que lleva por titulo: Stress
analysis and strength predictions of mechanically fastened joints in fiber reinforced plastics
(FRP), donde se realizé un estudio reciente y relevante sobre el tema, sus autores

fueron Camanho y Matthews[1].

A una de las conclusiones a las que se lleg6 con la publicacién anteriormente citada
es que no hay un consenso sobre cual método y cual tipo de modo de falla debe ser
usada para predecir la resistencia que soporten tales juntas. Ademas se concluy6
que no existen estudios que pudieran predecir exactamente el esfuerzo soportado
en las juntas mecénicas incluyendo los efectos de una secuencia de apilamiento y la

contraccion lateral en un modelo tridimensional.

A pesar de que el articulo[l] es de una gran validez no abarca topicos tan

importantes como lo son: Efectos medioambientales, tiempo de relajacion de la

22



junta y pruebas mecénicas estdndar. No obstante el estudio es una referencia
importante para la realizacién de nuevas investigaciones mds profundas sobre el

tema en cuestion.

El presente trabajo de grado cubrird estas areas. Ademas cubrira el desarrollo de
posibles juntas y el uso de procedimientos semiempiricos combinados con datos
experimentales basados en la normativa internacional ASTM D-6180-5, D-
5766/5766 M-02a, D-3039/3039M-00, D-6484/6484M-04, D-953-02. Los cuales son
utilizados para predecir los esfuerzos en la junta como una funcién de las

propiedades basicas laminares y los parametros geométricos de la junta.

El primer capitulo estd dedicado a la descripcion de la investigacion, partiendo de
la necesidad de cuantificar el comportamiento de las propiedades mecanicas en
juntas laminadas de fibra de vidrio. En base a esto se trazan los diferentes

objetivos que se desarrollaran a lo largo de esta investigacion.

En segundo lugar se analizara la documentacion recopilada con el fin de estudiar
el comportamiento y las distintas propiedades en las juntas de material compuesto
cuando estas se someten a diferentes tipos de cargas, basados en la normativa
internacional, ASTM D-6180-5, D-5766/5766 M-02a, D-3039/3039M-00, D-
6484/ 6484M-04, D-953-02.

Ademas se tendran en cuenta otros tipos de estudios llevados a cabo por la
industria militar y aeroespacial (National Aeronautical Space Administration (NASA),

Federal Aviation and Administration (FAA) y MIL-HDBK-17F working group).

Paso seguido se llevara a cabo el analisis de los datos obtenidos de las diferentes

pruebas realizadas (ASTM D-6180-5, D-5766/5766 M-02a, D-3039/3039M-00, D-
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6484 /6484M-04, D-953-02). Partiendo desde la elaboracién y montaje de las

probetas hasta la adquisiciéon de datos por parte del equipo utilizado.

Por ultimo se plasmaran las conclusiones y recomendaciones obtenidas con el

desarrollo de la investigacion.

24



1. DESCRIPCION DE LA INVESTIGACION

1.1 PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

En mira de los avances cientificos y tecnolégicos que en ingenieria han llevado a
una utilizaciéon de materiales compuestos en diferentes campos en la industria
aerondutica y automotriz entre otras y como parte fundamental en los procesos de
fabricacion, en la actualidad se encuentran presentes muchos de estos materiales
en elementos de maquinas, utensilios domésticos, implementos deportivos 6 para
no ir mas alla de la situacion de violencia e intolerancia que se vive en el pais,

sustituyendo los miembros amputados producto de la guerra.

Dicho cambio en la concepciéon de la solucién se logra gracias a la flexibilidad
estructural de este tipo de materiales, es de esta manera que se pueden plantear
desarrollos complejos sin importar el tamafio o la forma, de igual manera es
importante resaltar el valor de su relacién peso/resistencia, asi como en algunos
casos su buen desempefio como aislante termo eléctrico, sustituyendo asi, a
algunas aleaciones metdlicas, debido a que se pueden mejorar sus propiedades
fisicas, quimicas y mecdanicas para tener como resultado estructuras mas livianas y

resistentes, que se pueden emplear en casi cualquier tipo de ambiente.

Teniendo esto en mente, se plantea la necesidad de cuantificar el comportamiento
de las propiedades mecanicas en este tipo de materiales que en primera estancia
cualifican la resistencia estructural que presentan las uniones entre fibras, resinas y
materiales metdlicos, con el objeto de determinar la influencia de los parametros
de conformacién en este tipo de materiales es de esta manera que se pretende

cualificar entre otras, la distribucién de las fibras, tipos de aglomerantes y aditivos.
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2. OBJETIVOS DEL TRABAJO DE GRADO

2.1 OBJETIVO GENERAL

Contribuir al desarrollo de la investigaciéon a través del soporte al grupo de
investigacion en disefio y procesos de manufactura, a través del andlisis de
influencia en parametros de conformacién en materiales compuestos para el disefio
de juntas mecénicas laminadas y aportar al desarrollo de la esta industria a través
del calculo de sus propiedades mecanicas, aplicadas al moldeamiento de juntas

estructurales compuestas.

2.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS

v' Realizar los ensayos de tensién y compresion en juntas mecdnicas segin
normativaASTM  D-6180-5, D-5766/5766 M-02a, D-3039/3039M-00, D-
6484 /6484M-04, D-953-02. seleccionada para fibras de vidrio.

v' Elaborar un documento para consulta que contenga una visién global de los
diferentes factores a tener en cuenta en la seleccién de materiales compuestos
con matriz polimérica para la fabricacién de juntas. Teniendo en cuenta el
comportamiento anisétropo de los materiales desde el punto de vista
macroscopico.

v Determinar la resistencia en la unién Fibra-Matriz y examinar el
comportamiento de estas, bajo las condiciones de carga establecidas en la
norma ASTM D-6180-5, D-5766/5766 M-02a, D-3039/3039M-00, D-
6484 /6484M-04, D-953-02. para su aplicaciéon en el disefio de elementos

estructurales.
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v’ Variar la composicién Fibra-Matriz en las probetas para encontrar una buena
relacion costo-beneficio en aplicaciones industriales.

v' Determinar la influencia de la concentracién, tamafio, distribucién y orientaciéon
de las fibras en las propiedades de material compuesto.

v’ Establecerlos criterios de seleccion de una union adhesiva o mecéanica.

27



3. MARCO TEORICO

3.1 FIBRA DE VIDRIO!

Se han usado muchas composiciones de vidrios minerales para producir fibras. La
mas comunes estan basadas en la silice (SiO2) con adiciones de 6xido de calcio,
boro, sodio, hierro y aluminio. Estos vidrios son normalmente amorfos aunque
pueden producirse una ligera cristalizacion después de un calentamiento
prolongado a altas temperaturas. Esto conduce normalmente a la reduccién de
propiedades de resistencia. Las composiciones tipicas de los tres vidrios mejor

conocidos usados para fibra de vidrio en materiales compuestos en la Tabla.

El vidrio E (E de eléctrico) es el mas comtnmente usado, porque se estira bien y
tiene unas buenas propiedades de resistencia, rigidez, eléctricas y de desgaste. El
vidrio C (C de corrosion) tiene una mayor resistencia a la corrosiéon quimica que el
vidrio E, pero es mas caro y de propiedades de resistencia inferiores. El vidrio S es
mas caro que el vidrio E pero tiene un médulo de Young mayor y es més resistente
a la temperatura. Se usa en aplicaciones especiales tales como la industria
aeronautica en la que el médulo de Young superior puede justificar el coste

adicional.

En la Tablase muestra la composicion del vidrio usado para la fabricaciéon de la

fibra (todos los valores en % de peso).

THULL, Derek. Materiales compuestos, Reverté S.A. 1987
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Vidrio E Vidrio C Vidrio S

Si02 52,4 64,4 64,4
\1203, Fe20)| 14,4 4,1 25
CaO 17,2 13,4 -

MgO 4,6 3,3 10,3
Na20, k20 0,8 9,6 0,3
Ba203 10,6 4,7 -
BaO - 0,9 -

Tabla 1. Composicion de los distintos tipos de fibras. [Nota: datos de fiberglass Ltd.]

3.2 PROPIEDADES MECANICAS?

La ingenieria desde sus origenes ha trabajado con metales como materia prima
fundamental en sus elaborados disefios. Con el paso de los afios el avance en la
tecnologia ha traido nuevos materiales mucho mas resistentes y los cuales se

pueden modificar de acuerdo a las especificaciones del cliente.

Todos estos materiales han tomado como base las propiedades mecanicas que
ofrecian los metales tales como deformacién plastica y eldstica, dureza, fluencia y
deformacion de tensiones, deformacion visco eléctrica entre otras. Estas eran
mejoradas con cada nuevo material y compuesto ofrecidas por el mercado. Entre
estos materiales tenemos los compuestos que son la mezcla de dos o mas

materiales como es el caso de la fibra de vidrio.

2Shackelford, James F, Introduccién a la ciencia de materiales para ingenieros,

Prentince Hall (2007).
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Tal vez las preguntas mas frecuentes que un ingeniero de disefio se puede plantear
acerca de un material sean las siguientes: ;Qué resistencia posee? Y ;qué
deformaciéon cabe esperar para una determinada carga? Esta descripcion del
material se puede obtener mediante un ensayo de tracciéon. Enla Figura se ilustra
este ensayo. A medida que la probeta es sometida a traccion a velocidad constante,

se va registrando la carga necesaria para producir un determinado alargamiento.

Celda ae\t:arga

i
ki
~
e Probeta
Mordazas -

N\

C£EZﬂ
\ il.

Figura 1. Ensayo de traccion

Fuente: Shackelford, James F, Introduccion a la ciencia

De materiales para ingenieros, Prentince Hall (2007).

Como resulta se obtiene una curva de carga vs alargamiento Figura tipica para cada
material. Al normalizar los datos obtenidos en funcién de las dimensiones de la
probeta se tiene informacién mas general acerca de las caracteristicas del material.

La curva resultante es de tension- deformacién mostrada en la Figura.

30



(o)
o

Rotura

Carga (KN)

I
I
l
| | | ’
O 1 2 3 4
Alargamiento, mm

>

Figura 2. Diagrama de Carga vs alargamiento
Fuente: Shackelford, James F, Introduccién a la ciencia

De materiales para ingenieros, Prentince Hall (2007).

Tensién, o [MPa]

—

Deformacion, € [mm/mm)]

Figura 3. Diagrama de tensién vs deformacién.

Fuente: Shackelford, James F, Introduccion a la ciencia
De materiales para ingenieros, Prentince Hall (2007).
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En la Figura se divide en dos zonas diferentes: la zona de deformacién elastica y la

zona de deformacién pléstica.

. . Vs — /7
Limite elastico 300 Vs
400 |- / /
Vs — 7
/ /
300 [~ / /
, 200 [ /
/ /
200 [~ 4 y4
/ — /
’ 100 /7
100 [~ / - V4
/ /
Vs / -
ecuperacion elastic
v 1 I I 1 I/ I i i |
0 0002 0004 0.006 0.008 0.010 0 0.010

Figura 4. Deformacién plastica

Fuente: Shackelford, James F, Introduccién a la ciencia
De materiales para ingenieros, Prentince Hall (2007).

En la Figurarecoge las propiedades mecanicas claves que se obtienen del ensayo de

traccion.

Tension

>
Deformacion
Figura 5. Propiedades mecanicas claves obtenidas en el ensayo de traccion: 1 Modulo elastico E, 2 limite
elastico Rp0.2, 3 Resistencia a la traccion, 4 Ductilidad, 5 Tenacidad.

Fuente: Shackelford, James F, Introduccién a la ciencia de materiales para ingenieros, Prentince
Hall (2007).
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3.3 JUNTAS EN MATRIZ POLIMERICA 3

Con el desarrollo de las estructuras de materiales compuestos se hace necesario
estudiar los procesos para unir materiales compuestos y obviamente entender el

comportamiento de dichas unién es cuando se les aplica una carga a tension.

Se ha realizado varios estudios, acerca del tema, algunos de ellos son muy
recientes y otros datan de la década de los noventa; es importante resaltar que los
estudios realizados tienen una evolucién gracias a los avances en la tecnologia que
los hacen mas precisos, tomando como referencia investigaciones hechas

anteriormente.

En estos estudios han sido encaminados a determinar el punto de falla tenido en
cuenta los aspectos tales como: la geometria, la resistencia de los elementos
conectores, cargas, composicion de materiales, distribucién de matriz entre otros,

utilizando herramientas que han evolucionado con el paso del tiempo.

Existen tres tipos de uniones predominantes en materiales compuestos que son:
uniones mecdnicas (tornillos, remaches), uniones adherentes (aglomerantes,
adhesivos) e hibridas que son la mesclas de las dos anteriores. Siendo la maés
utilizada las uniones mecédnicas ya que ofrecen algunas ventajas tales como:
facilidad de desensamble y pueden ser utilizadas en condiciones extrema donde se

requieran juntas.

3Srinivasa D. Thoppul, Joana Finegan and Ronald F. Gibson (2008) “Mechanics
of mechanically fastened joints in polymer-matrix composite structures - A

. 4
review
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Es importante la determinaciéon de los esfuerzos producidos en las juntas de
materiales compuestos reforzados con fibras, para predecir posibles fallas y tener
una base confiable para una la seleccién de estas en una aplicacién para el disefio

de estructuras.

Los primeros ensayos realizados para uniones de materiales compuestos se
realizaron empiricamente. Debido al auge que ha tenido los materiales compuestos
en campos como la aviacién y exploraciéon espacial, International formerly the
American Society for Testing and Materials (ASTM), y National Aeronautical
Space Administration (NASA), han disefiado pruebas que permiten una

estandarizacién en los ensayos realizados.

3.4 NORMAS PARA REALIZACION DE PRUEBAS MECANICAS

El procedimiento para desarrollar juntas mecédnicas en materiales compuestos
primordialmente se basa en datos obtenidos experimentalmente y en modelos
analiticos que en su mayoria son de naturaleza empirica. Dada la importancia de
los experimentos, el objetivo de esta seccién es presentar una vision general de los
métodos relevantes para probar juntas desarrollados por ASTM International
formerly the American Society for Testing and Materials (ASTM),National Aeronautical
Space Administration (NASA), Federal Aviation and Administration (FAA) y MIL-
HDBK-17F working group.

Los métodos experimentales que se trataran son aplicados para estructuras de
materiales poliméricos compuestos con y sin pernos. La finalidad comun de estos
estdindares es lograr un costo-efectividad en juntas mecanicas que tengan

suficientes margenes de seguridad y reducir su peso.
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A continuaciéon se presenta un cuadro resumen con las diferentes normas

utilizadas para la realizacion de las pruebas.

Normas ASTM Descripcion

Establece las condiciones a las cuales se debe hacer practicar a

LAlEE pruebas (23°C £ 2y 50% + 5% de humedad relativa.

D-5766/5766M- | Dtermina la fuerza de tension en los agujeros.

02°
D3039-D3039M- Determinan la fuerza de tensién en el material con un agujero
O0RO06 central.

Prueba para determinar la fuerza compresiva en probetas con
D 6484/6484M04 | agujero abierto. Con esta se realizan dos pruebas que son los
items Ay B, la geometria es similar a la OHT.

Mide la resistencia a tensiéon y compresién en laminas de
D 953-02

plasticos rigidos sometidos a una carga.

Tabla 1. Cuadro resumen normas ASTM utilizadas para realizacién de pruebas.
Fuente Autores

3.4.1 Pruebas estindar ASTM. Tipicamente el uso de uniones mecénicas requiere
la presencia de agujeros en la estructura a unir. Consecuentemente, el comité
ASTM D-30 ha desarrollado pruebas experimentales utilizando diferentes
métodos para determinar los esfuerzos de tensiéon y compresiéon en laminas de

materiales compuestos que contengan agujeros y agujeros con pernos.

Los métodos de prueba también han sido desarrollados para determinar el
comportamiento del perno en condiciones estéticas, la respuesta a la fatiga que
soporta el perno, la interaccién del perno con la superficie agujerada y como afecta

al perno y a la superficie los esfuerzos de traccion.

Todos los métodos de pruebas experimentales mencionadas anteriormente son

aplicables para fibras continuas y discontinuas (cinta o tela) reforzadas con
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compuestos, las culés deben estar balanceadas y simétricamente laminadas con
respecto a los parametros de direccién normalizados por la prueba, sin embargo,
con algunas modificaciones también son aplicables para otros materiales

arquitectonicos compuestos, como tela tejida o laminas asimétricas.

Generalmente para todas las pruebas estindar, es recomendado que las
configuraciones de la probeta estén seleccionadas lo mas posiblemente apegadas a

los requerimientos de una produccién real del material.

El namero de especimenes para la prueba también es sugerido: cinco para
materiales isotrépicos y cinco para cada orientacién de la fibra paralela y
perpendicular para el caso de materiales anisétropos. Antes de comenzar la
prueba, es recomendado que los especimenes estén a una temperatura de 23+2 °C
y una humedad relativa de 50 + 5% por un periodo no menor a 40 horas segin la
ASTM D 618, y de la misma forma se debe mantener estas condiciones de

temperatura y humedad durante la pruebal[2].

Pruebas de agujero abierto y del agujero lleno.

El método de prueba ASTM D5776/5776M-02a puede usarse para determinar los
esfuerzos de tension en el agujero abierto (OHT) o para determinar la resistencia a
la tension en una muesca o entalla en materiales compuestos con matriz
polimérica. Los datos de esfuerzos obtenidos pueden usarse para un disefio
estructural valido, especificaciones de materiales e investigaciéon y desarrollo[3].

El material compuesto probado puede ser reforzado con fibras multidireccionales
que tengan moédulo alto. La probeta es similar a la utilizada en la prueba ASTM

D3039/D3039M [4] (método estandar para propiedades en tensién de materiales
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compuestos con matriz polimérica) pero con un agujero centralmente localizado

(Figura) .

Agujero abierto con
/ w/d=6mm

r
v

Figura 6. ASTM D 5766/D 5766M-03 Geometria para el método de prueba estandar para probar el agujero
abierto a tension en probetas hechas de matriz polimérica.

Fuente Autores

Se debe notar que los resultados del esfuerzo ultimo son afectados por factores
como la preparacién perno-agujero, la geometria de la probeta y variaciéon del
espesor. Por consiguiente, es sugerido que la geometria del espécimen tenga una
relacién entre el ancho en y el didmetro del agujero de w/d = 6, una distancia
entre agujeros en relacion con el didmetro de los mismos de ¢/d = 3 y que haya un
rango entre la relaciéon del didmetro del agujero y el espesor de espécimen d/t de
1.5-3.0, a menos que la prueba sea para determinar los efectos de estas

proporciones.

Lo recomendable es localizar centralmente un agujero de un didmetro de d =6
mm y también se recomienda una longitud del espécimen L, en un rango de 200 a
300 mm. El esfuerzo ultimo OHT, FXOHTu = P™Ma* /A, Es calculado basado en el
grosor del &rea transversal (4 = wt), ignorando las dimensiones del agujero del
perno, y utilizando Pmax como la maxima carga antes de que ocurra la falla en el

compuesto.
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El esfuerzo OHT es registrado solamente para los especimenes que se fracturen por

el agujero. Las fallas que no ocurren en el agujero no son aceptables.

Los tres modos de falla son caracterizados. Los cédigos de falla aceptables para
esta prueba son limitados por la LGM (falla en el laminado por tension lateral
atreves del centro del agujero, la AGM (laminado que generalmente falla en
tensién por el agujero, pero los restos de capas atraviesan el agujero lateralmente
por la linea central y la MGM (laminado que falla generalmente a tensién en el
agujero y exhibe multiples modos de falla en varias sublaminas ver en ASTM D

5766/D 5766M-03 secciéon 11.4 figura 2 (a, b, ¢, d).

El esfuerzo del agujero abierto en compresiéon (OHC) de materiales compuestos

puede ser determinado usando el método de la prueba estindar ASTM

D6484/6484M-04 [5].

Los dos procedimientos recomendados para esta prueba son: procedimiento A, en
el cual espécimen/accesorios ensamblados son directamente sujetados por los
agarres hidraulicos acufados y el procedimiento B, en el cual
espécimen/accesorios es cargado en el extremo colocandolas en medio de

platinas planas (en la parte superior en la parte inferior)[5].

En ambos casos la carga le provoca al espécimen falla por corte. La geometria del
espécimen es similar a la usada por la OHT [3].La instalacién para la prueba usada
para soportar los especimenes mientras se hace la prueba se muestra en la ASTM
D-6484/6484M (seccion 7.2figura 1) puede usarse en los dos procedimiento A y B.

El esfuerzo ultimo OHC, FXOH Cu — pmax /A, es calculado y otra vez solo en el area
transversal del espesor ignorando el agujero del tornillo es usada para la los

respectivos célculos. Los modos de falla son aquellos en los cuales la superficie de
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fractura pasa a través del agujero del perno (ASTM D 5766/D 5766M-03 seccién
11.4 figura 2 b-d).

En lo relacionado con el trabajo experimental de Mollenhauer y Schaff, [6]en el
cual presentan los diferentes inconvenientes para medir el esfuerzo aplicando una
carga uniaxial en materiales compuestos laminados con agujeros. Las predicciones
tedricas sobre el esfuerzo son obtenidas de la teoria variacional de tiras en 3D,

andlisis de elementos finitos en dos dimensiones (2D) y la teoria de elasticidad en

2D.

El resultado méas convincente con tensiones fue el obtenido por medio de la teoria
de variacioén de tiras en 3D. A los especimenes se les fue incrementando la carga
para analizar el inicio y progresiéon del dafio por medio de rayos X. la teoria de
variacion de tiras en 3D fue usada para predecir el esfuerzo transversal ultimo, el

cual coincide con el fallo inicial.

Su conclusién es que la localizacion de la falla y el valor de la carga inicial obtenida
experimentalmente fue un buen argumento con los resultados correspondientes

obtenidos con la teoria de la variacion de tiras en tercera dimension.

La norma ASTM D 6742/6742M-02 [7]se usa para determinar los esfuerzos de
tensiéon y compresion en el agujero con tornillo de materiales compuestos de fibra
continua reforzados con matriz polimérica. Este método de prueba y la
configuracion del espécimen son similares a la utilizada por la OHT [3]y la OHC
[5], pero con una sujetador de precisiéon para insertar el perno o pasador en el
agujero. Sin embargo la cantidad de torque que se le aplica al tornillo no es

mencionada.
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Usando la norma estdndar anteriormente mencionada, Sawiki [8] investigo
experimentalmente el efecto del agujero con tornillo en tres diferentes tipos de
materiales compuestos laminados (IM7/F655 cinta textil entrelazada (PW) telas
laminadas hibridas, IM7/5250-4 PW telas laminadas, y IM7/5250-4 RTM tape/PW
telas laminadas hibridas) a elevadas temperaturas (191 °C y 232 °C).

Los resultados indicaron claramente un incremento en el disefio de la deformacion
debida a la compresion por mas del 33% para agujero con tornillo en laminados de
materiales compuestos sobre los agujeros vacios en laminados.

Pruebas de resistencia

El esfuerzo que soportan los plasticos rigidos ya sea en lamina o la forma
moldeada puede ser determinado por la norma ASTM D 953-02 Bearing strength of
rigid plastics[9]. El propésito de este método experimental es determinar el
esfuerzo que soportan en tensiéon (procedimiento A) y cargados a compresion
(procedimiento B). Esta prueba puede ser realizada para componentes
termoplasticos y termoestables teniendo secciones para ser unidas usando

remaches, pines o tornillos.

La configuracion para la prueba de los especimenes es mostrada en la Figura(a). Un
pasador de acero con didmetro, D=3.125 mm o 6.325mm es insertado en el agujero
y se le aplica una carga de tensién o compresién con una velocidad de extension o

compresiéon que no debe exceder 1.3 mm/min.

El esfuerzo desarrollado en el agujero con el perno es afectado debido a la
deformacién, es monitoreado y la resistencia soportada se registra. La resistencia
soportada es definida como la tension desarrollada cuando el agujero del perno es

deformado en un 4% del didmetro inicial.
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Diametro del agujero para el
perno (d=3.175 o 6.35)

o - 4 IW:B.SS
¢ -
! L | |
0T 1. t=3.2664
HT
Todas las dimensiones en mm e=19.03

4% del didmetro
del agujero

Figura 7. ASTM D 953-02 Método de prueba estindar para determinarla resistencia ultima de los materiales

plasticos [9], (a) geometria de la probeta, (b) ilustraciéon de como es determinada la resistencia soportada con
la curva carga -desplazamiento [9]

Fuente autores

En la Figura(b), curva de carga - desplazamiento (P-A), ABCD, es trazada una
tangente desde el punto B en tal forma, que cuando la tangente es proyectada para
intersecar con el eje en el punto de carga cero en O, la distancia entre O y D debe

ser 4% del didmetro del agujero para el perno.

La correspondiente resistencia soportada para la carga, P, es calculada como Sb =
P/(td), donde tes el espesor del espécimen y d es el diametro del agujero con perno.
Es notable que la prueba de compresion le dé una mas alta resistencia que la

prueba de tension
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La prueba estaindar ASTM D 5961/D 5961M-05 se usa para determinar el
comportamiento de la resistencia en laminas de material compuesto con matriz
polimérica, puede ser usada para determinar la respuesta en especimenes
laminados en esfuerzo de doble cortante para tensiéon (Procedimiento A), o en el

esfuerzo de corte simple para compresion (Procedimiento B)[10].

Este método experimental esta acorde con las recomendaciones hechas por grupo
de trabajo en el manual militar MIL-HDBK-17F [11]y Shyprykevich [12]. Esta
prueba también describe el procedimiento para uniones con varios tornillos para
investigar su comportamiento por separado, es decir, qué tanta resistencia tiene
cada uno de agujeros con perno dependiendo del lugar de la ldmina donde se

encuentre.

En caso de doble esfuerzo al corte (Procedimiento A), la carga es aplicada al
espécimen de forma similar al de la Figura(a), a cada sujetador se le aplica un ligero
torque (2.2-3.4 N m), el sujetador o pin debe tener un didmetro D= 6mm. La
instalacién para el esfuerzo de doble corte ver (ASTM D-5961/5961M-05 seccién
4.2.1.2 figura 9). La efectividad del esfuerzo ¢ y el comportamiento efectivo a la
fatiga o, son calculados monitoreando la carga aplicada y la deformacién de los

agujeros con perno durante la prueba.

La prueba se detiene cuando la carga maxima se alcanza, Pf, esto es justo antes que
el espécimen falle, Pmax, todos los datos son registrados. El esfuerzo versus la
deformacién son confrontados, Fbru = Pmax/(k*d*h), y la resistencia altima del
espécimen es calculada. Donde K es el factor de carga para cada agujero con perno
(1.0 para un sujetador simple o pin y 2.0 para la prueba de doble sujetador o pin).

En el caso de esfuerzo simple al corte (procedimiento B), dos especimenes idénticos

y similares a los usados para hallar el esfuerzo doble al corte son sujetados de
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manera que un agujero o dos se localicen centralmente cerca de un extremo para
determinar el esfuerzo simple al corte, esto se hace para una unién simple o doble

respectivamente.

La prueba del esfuerzo cortante simple puede ser utilizando con una configuraciéon
que le dé estabilidad al espécimen (usando el soporte fijo mostrado en ASTM D
6484/6484M secciéon 7.2 figura 1) o no estabilizado (sin ningtn soporte fijo).
Aunque la configuracién de instalacion fija se disefia para tension y compresion,

estd dirigida primordialmente para compresion.

Como ya fue explicado anteriormente en el procedimiento de la prueba del
esfuerzo doble al corte, las cargas, Pt y Pmax, llevadas por el espécimen, son
registradas y el esfuerzo dltimo es calculado. Es notable que la respuesta se vea

afectada al intentar separar el agujero y el sujetador.

Son registrados los modos de falla (ASTM D 5961/D 5961M-05 seccién 11.5 figura
25) y la ubicacién de las fallas que se obtienen durante la prueba [10]. Los
resultados del comportamiento que se pueden obtener en cada placa aplicando
tensién neta lateral. O el comportamiento en el agujero es invalidado, porque estos
dos modos de falla son asociados a la respuesta en el area circundante del agujero

y en este método de prueba no se alcanza a tocar estos tépicos.

La rigidez soportada, E, el esfuerzo dltimo soportado, Ft"* y la desviacion del
esfuerzo soportado, F'", son calculados del grafico fuerza-deformacién (Figura ). La
rigidez es calculada por medio de la resistencia al esfuerzo y a la fatiga que

corresponden a la porcién linear de la curva usando la relacion Etr = Arbr/Aebr
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donde Ao’ y Aetr son cambiados el esfuerzo y la fatiga soportados de acuerdo al

rango de rigidez.

La resistencia dltima y la desviacion de la resistencia soportada (usando el 2% del
esfuerzo) se calculan después de corregir de fuerza/deformacién para el nuevo
origen efectivo. El origen efectivo es determinado por la intersecciéon de la linea de

rigidez con el eje de deformacién como se muestra en la Figura .
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Figura 8. Representacion grafica tension - deformacién para el método de prueba estindar ASTM D

5961/D 5961M-05 para la respuesta soportada [10].

La norma ASTM D 6873-03 [13]puede ser usada para determinar el
comportamiento a la fatiga que soportan los materiales compuestos sujetos a
resistir fuerzas ciclicas bajo cargas y condiciones medioambientales especificas. El
procedimiento que utiliza esta prueba modifica el descrito anteriormente para la
prueba estética [10]incluye constantes de amplitud de la fuerza (carga) y ciclos en

una frecuencia especificada.

La carga repetitiva puede ser tension-tension (T-T), compresion-compresiéon (C-C)

o tensiéon-compresion (o puestos al revés), el radio de fuerza/esfuerzo, R (radio de
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la minima fuerza/esfuerzo hasta la méxima fuerza/esfuerzo aplicada). La pérdida
resistencia soportada debido al dafio por fatiga también puede ser obtenida
descontinuando la carga ciclica después de cierto niimero de ciclos, N, y realizando

una prueba estatica usando la prueba ASTM D5961/D5961M-05e1 [10].

La respuesta a la fatiga de uniones mecanicas en materiales compuestos es afectada
por la seleccion del radio R. Ha sido mostrado [14]que el radio de fuerza critica es
el inverso del radio de carga (R=-1) porque los especimenes que son cargados por

debajo de este exhiben dafio en ambos lados del agujero con perno.

Otros factores que influyen a la respuesta a la fatiga tales como la seleccion del
sujetador, la relaciéon precarga/torque en el sujetador, la tolerancia entre el
agujero-tornillo y las condiciones medioambientales, no son especificadas en este
procedimiento. La geometria de las probetas, elementos de soporte y la

configuracién de la prueba son similares a los usados en la prueba ASTM D

5961/ D 5961M [10].

Ambos procedimientos A (doble esfuerzo al corte con sujetador sencillo) y el
procedimiento B (esfuerzo al corte sencillo con sujetador sencillo o doble) se puede
usar para determinar la respuesta a la fatiga. Antes de comenzar cada prueba, se
registra el maximo y el minimo esfuerzo, omaxy omin, radio R, prueba de frecuencia
y la forma de la onda de la carga para fatiga. Se sugiere también que la

temperatura de la probeta y el sujetador se mida durante la prueba.

Las frecuencias mas altas de carga y el radio R pueden causar aumentos de
temperatura considerables y variaciones de las propiedades en general del
espécimen. Hay dos métodos para determinar la elongacion del agujero con

perno, A, en intervalos de ciclos seleccionados.
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El primer método es por la medida directa de: An= dn- di, donde dn= es la medida
del didmetro del agujero después de aplicar N ciclos de fatiga y di= es la medida
del didametro del agujero antes de aplicar la carga. El segundo método para graficar

la histéresis para los datos del esfuerzo versus la deflexién (Figura).

De cada conjunto de datos se seleccionan los intervalos de fatiga, la traslacion (6n)
es calculada utilizando la relaciéon 0, = 6nt - One, donde Ont y Oneson desplazamientos
de cruceta o extensémetricos en fuerza cero después de la tensiéon cuasi-estética y
carga compresiva, respectivamente. La elongaciéon del agujero con perno es
calculada luego usando la relacion Ax = On-0;, donde 6; = translacién del sujetador
antes de aplicarle carga de fatiga. El maximo esfuerzo soportado ob™, el esfuerzo

medio soportado, omean, y el esfuerzo alternante, 62, son dados por las siguientes

ecuaciones.
O.brm — Pmax% kdt
Ecuacién 1. Maximo esfuerzo soportado
pmax 4 Pmin
gmean —
2kdt
Ecuacion 1. Esfuerzo medio
pmax _ Pmin
gt =
2kdt
Ecuacion 2. Esfuerzo alternante
Donde

v\ P™% = el mayor de los valores absolutos del pico y los valles de los valores de
fuerza, N.

v P™n= ] menor de los valores absolutos del pico y el valle de los valores de
fuerza, N.

v’ k = constante del agujero del perno para multiplicar por la fuerza (1.0 para

sujetador simple o pruebas con pines y 2.0 para sujetador doble)
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Figura 9. Representacién grafica de la histéresis tipica para los calculos de desplazamiento del sujetador

[13].

En una estructura de material compuesto fijada por una fila de multiples pernos, es
importante distinguir entre si estd o no soportando carga o carga por derivacion.
La carga de esfuerzo de corte transferida por un sujetador en particular es la carga
soportada, y cualquier carga restante obtenida es transferida o es derivada atreves

de otros sujetadores.

Varios métodos de prueba y montajes estdn disponibles en la literatura [11][15] y
[16] para obtener la respuesta a la interaccién entre los elementos teniendo
derivacion de carga y poder ser clasificados como: (1) carga de perno

independiente, (2) pasivo y (3) carga acoplada con el perno por derivacion.

La norma ASTM D 7248/D 7248M [17]para la respuesta a la interaccion
soporte/derivaciéon de laminas de materiales compuestos con matriz polimérica
viene dada bajo la categoria 1 y puede ser usada para determinar la porcién
soportada de la interacciéon por derivacién en juntas de materiales compuestos

con pernos, donde la carga soportada es medida independientemente.
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Sin embargo los procedimientos para todos los tres métodos se presentan en MIL-
HDBK-17F [11] de acuerdo con el comité ASTM D-30, si la carga transferida por
un sujetador individual es mayor que un 20% de la carga transferida atreves de la
junta, la estructura puede requerir una prueba de substanciacién. El procedimiento
de la prueba es consistente con lo recomendado con la norma militar MIL-HDBK-

17F [11]y las desarrolladas por el centro de investigacion de la NASA [15].

El diagrama de bloques de la prueba se esquematiza en la Figura (a). Las lineas
AC y EC de la Figura (b) muestran una tipica interaccion soporte/derivacion. Este
grafico ilustra la tensién/compresion neta y los modos de falla de
soporte/derivacién como una funcién del esfuerzo soportado y la deformacién en
los miembros unidos. Los puntos A y E indican falla en tensién neta o compresién

con cero esfuerzo soportado (perno sin carga) y puede ser determinado por el

método de agujero abierto.
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Figura 10. (a) Diagrama de bloque del método de prueba ASTM D7248 para determinar la respuesta a la
interaccion soporte/derivacion en materiales compuestos [11], (b) diagrama de interaccion

soporte/derivacion tipico [11]

Las lineas AC y EC representan el efecto de la carga soportada sobre la tensiéon
neta y los esfuerzos compresivos, respectivamente. La interaccion
soporte/derivacion obtenida de la anterior prueba citada esta formulada solo para

los casos de tension uniaxial y carga soporte/derivacion. Sin embargo, debido a la
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pobre resistencia de las estructuras hechas de materiales compuestos en la
direcciéon transversal. Es importante determinar la respuesta a la interaccion
soporte/derivacion cuando las uniones son sujetas a soportar cargas transversales

independientes de la carga longitudinal de derivaciéon, como se muestra en la Figura

(b).

Sawicki y Nguyen compararon los modos de falla generados debido a las cargas
longitudinales, o sobre el eje y las soportadas transversalmente. En el caso de
cargas soportadas transversalmente, la concentracion de esfuerzos aumenta, desde
la localizacién de la fibra y el dafio en la matriz ocurre en la localizacién del pico de

la carga derivada y por lo tanto se reduce la resistencia de derivacion [16].

Prueba para la fuerza de arranque

Ya que las estructuras de materiales compuestos a menudo tienen una resistencia
transversal pobre, es importante establecer las caracteristicas de la fuerza de

arranque como parte de la verificacion del disefio.

La resistencia la fuerza de arranque es la carga maxima en una unién
mecanicamente sujetada hecha de materiales compuestos en que la placa puede
sostener, cuando estas son tiradas perpendicularmente al plano de las placas. La
prueba ASTM D7332/D7332M-07 [18]o el método de prueba de resistencia a la
extraccion[11]pueden ser usados para determinar la resistencia a la extraccién de la
combinacién de placas y remaches en materiales compuestos.

Esta prueba también puede ser usada para evaluar los diferentes componentes del
remache, tal como, perno-tuercas, pasador-collarin o arandelas. Dos métodos son

recomendados; el primer método (Procedimiento A), es usado para el cribado y el
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desarrollo del sujetador, y el segundo método (Procedimiento B), se usa para

desarrollar variables del disefio.

Los métodos anteriormente citados son consistentes con el procedimiento dado en
el manual del grupo de trabajo militar MIL-HDBK-17F [11]. El procedimiento A es
similar a los sistemas métricos adoptados por los Estandares Aeroespaciales
Nacionales (NAS) NASM 1312, método de prueba 8 y la Asociacién De Industrias
Aeroespaciales (AIA) [19][20].

Los procedimientos Ay B [18] son para probetas en forma de placa plana de
secciéon transversal rectangular con un agujero circular en el centro para el
sujetador. Adicionalmente, el procedimiento A requiere dos placas y cuatro
agujeros mas seran taladrados en la periferia de la probeta para acondicionar la
prueba para el montaje de sujecion. Para el procedimiento A, las dos placas son
unidas por un sujetador y una placa es rotada 45grados con respecto a la otra
placa. Las placas son apalancadas por separador, lo cual da como resultado una

carga a tension en el sujetador.

t Pull fixture f Composite

- = - laminate with
Hi-Lok fastener

3 L 2 . £
Clamping I = / ]

fixture <77 4 ey

L F F

H

| | 11

-2

Fastener head ~

Figura 11. Instalacién para la prueba experimental para la prueba del tirén al perno usada por Banbury y
Kelly [21]

En el caso del procedimiento B, la carga es aplicada a una placa de material
compuesto atreves de una garra de fijacion (Figura). Es recomendable que el

espesor, t, de la placa deba ser 1.5 veces mayor que el didmetro, D, del véastago del
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sujetador. El esfuerzo arranque es calculado con el primer pico correspondiente de

carga observado en la curva de carga-desplazamiento.

Banbury and Kelly [21] han determinado la resistencia de arranque de placas
hechas de materiales compuestos hechos de fibra de carbono pre impregnada de
epoxi con tela de tejido liso y cinta unidireccional teniendo una secuencia de
apilamiento de [0,90/+45] usando el montaje de sujecién mostrado en la Figura).
Para los sujetadores sobresalientes y los de cabeza avellanada fue sefialado el

apriete en placas de materiales compuestos.

Se observé que la falla por carga se incrementé con el aumento en el radio del
sujetador y el espesor y por lo tanto se concluy6é que las uniones de materiales
compuestos con la aplicacién de una fuerza de arranque pueden fallar en la matriz
por fractura de esfuerzo cortante del borde exterior de la cabeza del sujetador o en
falla a flexion en los pliegues superior e inferior cerca al contorno del agujero del

perno [18].

3.4.2 Normas para materiales compuestos textiles hechos por la NASA. Los
métodos de pruebas estandar discutidos anteriormente, los cuales fueron
desarrollados por la ASTM vy el grupo de trabajo MIL-HDBK-17F, son facilmente
aplicables para fibras continuas y discontinuas (cinta o tela) reforzadas con
compuestos los cuales son laminados balanceadamente y simétricamente con

respecto a los parametros experimentales.

Estos métodos de prueba no son apropiados para la prueba materiales compuestos
textiles que tienen redes contintias de trenzas, tejido, tricotado, o fibras cosidas. La
microestructura de ese material compuesto textil difiere significativamente de los

de cinta laminada. Por ejemplo, bajo tensiéon uniaxial, debida a la compleja
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arquitectura de fibras (entrelazamiento y entretejido de bultos de filamentos) en
materiales compuestos textiles, los desplazamientos locales no homogéneos se
desarrollan dentro de estos. Este comportamiento no es observado en el caso de

laminas hechas de cintas unidireccionales preimpregnadas.
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Figura 12. Ilustracién de la tipica arquitectura para textiles en materiales compuestos: (a) arquitectura del
trenzado triaxial 2D, (b) arquitectura del entramado del tejido 3D [23]-[26].

La NASA ha costeado numerosos programas de investigacion en el 4rea de los
compuestos textiles. Estos programas incluyeron manufactura de de paneles
experimentales usando resina de modelado por transferencia (RTM) [22],
desarrollo de métodos de prueba estdndar de tensiéon para especimenes sin
muescas [23], pruebas de tension con agujero abierto [24]y agujero lleno, y el
desarrollo de métodos de prueba estandar para determinar la resistencia soportada

de compuestos textiles [26].

La resistencia soportada de juntas de compuestos textiles hechas de trenza triaxial
2D (Figura(a)) esta medida bajo tres configuraciones de carga a tensién: de simple
esfuerzo al corte inestabilizado (Figura(a)), de simple esfuerzo al corte estabilizado
(Figura(b)) y esfuerzo al cortante doble (Figura(c)). Las resistencias soportadas en un

perfil tridimensional tejido de una junta hecha de materiales compuestos
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(Figura(b)). La resistencia soportada que fue observada era mds sensitiva para la
relacion e/d que para la relaciéon w/d, donde e=distancia del borde, w=anchura del

espécimen y d=diametro del agujero para el perno.

Las resistencias en la prueba de simple esfuerzo al corte inestabilizado son
tipicamente mas bajas que la prueba de simple esfuerzo al corte estabilizado
debido a la curvatura del espécimen y al esfuerzo de corte inestabilizado durante

la aplicacion carga.

La prueba del esfuerzo cortante doble en la cual la curvatura es casi eliminada y
como resultado se crea una resistencia soportada mas alta. Comparando el
promedio de resistencia soportada de juntas con diferente arquitectura de trenzado
(Figura), es claro que el rendimiento de la resistencia en la configuraciéon de esfuerzo
cortante doble fue la mas alta y la prueba de esfuerzo simple al corte inestabilizado

fue la configuracion que produjo la mas baja resistencia.

La observacién més importante es que la diferencia entre diferentes arquitecturas
de trenzado fue pequefia. Sin embargo, se concluyé que tamafios mas pequenios de
filamentos y trenzados angulares més pequefios pueden dar como resultado un
mejoramiento en la resistencia. Fue también recomendado que la relaciéon del
espécimen ¢/d deberia ser mayor a 3 y la relacion w/d deberia estar por debajo de

6.
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3.5 CONSIDERACIONES MECANICAS DISENO

El disefio de las juntas apernadas en materiales compuestos es innovador y con
una alto grado de complejidad comparadas con las uniones metdlicas, esto debido

a las configuraciones variables que presentan los patrones de las fibras en los
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materiales compuestos, como son: esfuerzos tridimensionales, distribuciéon de
fuerzas en las juntas, existencia de modos de falla no convencionales en las juntas
apernadas metdlica y el hecho que las juntas en materiales compuestos pueden
fallar con cargas que no se pueden predecir por uno de los dos modos de falla

perfectamente platico o eldstico.

Varios parametros geométricos pueden influir en el disefio mecanico de la junta,
Si en uno de los pardmetros de la geometria de la junta no se sigue la

recomendacion precisa del disefio esta puede fallar.

Primero se presenta una falla local que se propaga en direccién del espesor
causando una falla en la estructura. La calidad del disefio de la junta afecta
directamente la durabilidad y la confiabilidad de la estructura. Para un 6ptimo
disefio de juntas en materiales compuestos es necesario investigar los efectos de la
composicion de los materiales compuestos y la geometria de la junta en el
comportamiento mecanico y los modos de falla de toda la estructura compuesta.

Los pernos generalmente son grandes para que puedan alcanzar su nivel 6ptimo
en servicio debido a que las cargas de fatiga estan se concentran el agujero y el
material circundante hace que este se desgaste. Esta es una de las razones por las
cuales en las uniones mecénicas se crean esfuerzos longitudinales que conllevan

a fallas en la junta y finalmente una falla catastrofica en la estructura.

La concentracién de esfuerzos que se desarrolla alrededor del agujero reducen
drasticamente las fuerzas de la estructura creando fallas en las juntas, esto es
esencial para predecir la iniciacién de la falla y evitar la propagaciéon de estas con

el fin de hacer un buen disefio de la junta.
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La industria aerondutica tiene que hacer frente a los mas altos requerimientos de
seguridad asi como la eficiencia econémica hoy en dia. Al fin de construir
estructuras de aviones mds seguras, la industria implementa conceptos como vida

segura’y tolerancia al dario que se necesitan en el disefio.

De acuerdo con esto el concepto de vida segura, una estructura es disefiada
teniendo en cuenta un tiempo minimo durabilidad que predice que no ocurra

ningun fallo catastréfico.

En la tolerancia al dafo el disefio debe soportar todos los dafios y posteriormente
se debe hacer una revisiéon en funcionamiento normal de todos los esfuerzos hasta
que se presente la falla. Generalmente este es mds econdémico para algunas

estructuras, que los hechos con el criterio de vidas segura.

El uso de juntas en materiales compuestos en la industria aeroespacial se debe a
que presentan facilidad en el desarme de los componentes de las estructura.
Adicional a esto permite tener acceso al interior de la estructura para hacer

inspecciones parddicas y posterior mantenimiento.

3.5.1 Metodologia Del Disefio. Camanho y Lambert, [27]recomiendan que para un
disefio 6ptimo de una junta laminada en materiales compuestos es importante
desarrollar una metodologia que permita predecir el limite de eldstico en la junta,
la carga inicial con la que se lleva a cabo y la carga tltima de falla en la junta. La
metodologia solo predice modo de falla por cortante doble en las juntas

apernadas en materiales compuestos en el soporte por tensién y cortante.

En esta metodologia los autores calculan la distribucion de esfuerzos en cada capa

a fin de predecir el limite eldstico y carga ultima de falla en la junta. El limite

56



elastico estd definido como el valor de la carga a la cual aparece la primera grieta
en cualquiera de las capas de la ldmina y se puede predecir utilizando el criterio

de falla antes de calcular la distribucién de esfuerzos.

Se utilizan dos métodos para predecir la distribucién de esfuerzos en cada capa
método semi analitico basado en la teoria de elasticidad, y un modelo numérico
basado en elementos finitos. Como una conclusién de la investigaciéon de los
autores estd basada en el grafico de la distancia caracteristica en compresion y

tension, Figura.
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Figura 15. Distancia caracteristica en compresion para el modelo de puntos de esfuerzos en juntas

apernadas [27]

Cuando las probetas compuestas se fijan mecadnicamente y se someten a cargas de
tension o compresion, la concentraciéon de esfuerzos se produce en la frontera de
los agujeros y sobre todo en los orificios del perno y la parte frente al perno que
experimenta esfuerzos de compresion. En este caso la ubicacion (o distancia

caracteristica) es usada para calcular la carga de rotura critica.
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No hay métodos estandares que permitan medir la distancia caracteristica. Sin
embargo los métodos utilizados por Whitney y Nuismer [28], y Nuismer y Labor
[29]para los casos de tension y compresion se pueden utilizar para calcular la carga

de Falla en la junta.

El procedimiento para determinar las distancias caracteristicas de tensién y

compresién son los siguientes:

En primer, lugar sin muescas se determina la resistencia a la traccién y compresién
como lo dicen la norma ASTM D 3039/D 3039M-2006[4].Con la probeta abierta o
llena de agujeros se determina la carga de rotura de acuerdo a las normas ASTM D
5776/D 5776M [3]y ASTM D 6742/D 6742M. [7] Se desarrolld6 un modelo de
elementos finitos (EF) con agujero y cerrado (si es necesario) y el analisis de
esfuerzos se lleva a cabo mediante la aplicacion de cargas de rotura

correspondientes a la prueba abiertos o con agujeros.

La longitud caracteristica en compresion Rot, 0 tensiéon R, se definen como la
distancia desde el borde (desde el borde para tensién y desde el frente para
compresién) del agujero hasta el punto donde se concentran los esfuerzos de
tensiéon o compresion es igual al laminado sin muescas correspondiente. Dado que
las longitudes caracteristicas dadas anteriormente son para cargas puras tension y
compresion, otros métodos de falla tienen que ser evaluados en base a la curva
caracteristica. Una curva caracteristica es aquella que conecta las longitudes

caracteristicas de la tensién y compresion.

Chang y otros. [30]Propusieron un método que combinaba las longitudes

caracteristicas Rory Roc con el criterio de la falla Yamada para predecir la tenciéon
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ultima de fallas y modo de falla de las juntas apernadas en compuestos de matriz

polimérica con la curva caracteristica representa como:

7. 0 =d2+R0t+ R, — R,; cos@

Ecuacion 3. Ecuacion curva caracteristica

El criterio de falla de Yamada [31] esta basado en la asuncién que antes de que se
presente la falla en todo el laminado cada una de las capas del laminado ha
fallado debido a las grietas a lo largo de la fibra de acuerdo con la siguiente

condicidn;

&_I_ O-xy _ ez {e<1 no falla
X Sc e>1 falla

Ecuacion 4. Criterio de falla de Yamada

Donde o, y oy, son los esfuerzos longitudinales y cortante en cada placa
respectivamente, X y S. son la resistencia longitudinal a la traccién y resistencia
de corte en una capa simétrica del laminado con el mismo ntimero de capas en el
laminado que se trate, la curva caracteristica es independiente a la geometria y

distribucién de las fuerzas, depende del material.

Cuando el parametro (e) es igual a uno en la curva caracteristica el angulo 6

correspondiente esta: —15 < 68 <15 si esta relacionado con el modo de falla,
30 <0 <60 el modo de falla es cortante, y si 70 < 8 < 90 entonces el modo de
falla es por tension. La falla es causada por la combinaciéon de estos modos de fallo

si 8 toma un valor intermedio.
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Las metodologias de disefio planteadas anteriormente, no dependen solo de la
solides de los modelos semi empiricos o semi analiticos utilizados, sino también los
métodos utilizados en las normas para evaluar las probetas. Por ejemplo la curva
caracteristica puede ser independiente a la geometria de la junta apernada, sin

embargo estas curvas son muy dependientes del material.

Ireman y otros. [32]Utilizan métodos basados en computadora para generar
diagramas de disefio para predecir la resistencia ultima en diferentes condiciones

de carga uni axial, by-pass y de aplastamiento.

Con el fin de predecir la resistencia a la compresion, los autores desarrollaron un
método FE para determinar la distribucién de carga en un sujetador de hileras
multiples en las juntas. Después de predecir las distribuciones de carga, los autores
llevaron a cabo un andlisis para la tensién / compresién y cortante en placas
infinitas cargadas. Con la seccién neta y teniendo el modo de fallo se pudo

predecir las fuerzas en las juntas apernadas.

Se concluyé que el método desarrollado EF dio predicciones razonables de la
resistencia de las juntas apernadas sometidas a distribuciones de fuerzas no

uniforme a través del espesor de la lamina.

Aunque es posible obtener mejores predicciones de los modos de fallo mediante la
realizaciéon de experimentos, si se asumen los modos de fallo como en el modelado

analitico estos pueden ahorrar una cantidad de tiempo considerable.

Los autores también concluyeron que, debido al gran namero de juntas apernadas
en un avion, los diagramas de disefio y modelos simplificados de analisis siempre

serdn herramientas ttiles para el ahorro tiempo a los disefiadores.
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Ireman [33] desarrollado también un procedimiento de disefio para el disefio de
simple empalme en la junta apernada cargada en tensién neta. De acuerdo con
este proceso de disefio se tiene: en primer lugar, se determina la distribucién de
carga en la junta, seguido a esto se determina la distribucion de esfuerzos
alrededor del perno y por ultimo se predice la fuerza de unién en la junta

apernada usando el criterio de falla correspondiente.

La distribuciéon de esfuerzos a través del espesor del laminado se determina
mediante la utilizaciéon de un modelo de elementos finitos FE en 3D. Debido a que
se presentan esfuerzos inter laminares y estos son tridimensionales y se presentan
siempre cerca de los bordes libres de la probeta, la utilizacién de un modelo de
elementos finitos en 3D sera el més preciso para el calculo de la distribucién de

esfuerzos en la junta apernada.

Ademas el modelo 3D puede explicar el contacto no uniforme de esfuerzos
introducidas por la curvatura secundaria, cuando se aplica una carga neta para
empalme dnico en la junta apernada. La curvatura secundaria, es causada por la
excentricidad en la carga entre las placas. La curvatura secundaria puede cambiar
el modo de falla y afectar a la carga de falla ultima. Las medidas experimentales de
la resistencia proporcionan informacién sobre la curvatura secundaria. La carga

para que la curva de tension se vuelva no lineal.

Con el modelo de elementos finitos el autor en su investigacion fue capaz de
predecir el desplazamiento relativo entre las dos probetas. Sin embargo, las
mediciones experimentales no se encontraban en buen acuerdo con el método de
elementos finitos FEM. La diferencia en las mediciones puede ser causada por el

desajuste entre las dos probetas, en combinacién con los efectos de fricciéon. Sin
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envergo el modelo de elementos finitos y de fuerzas experimentales se

encontraban valores muy similares.

Otra conclusién es que el modelo de elementos finitos es un método ttil para

determinar las propiedades en juntas apernadas.

Zhang[34]desarroll6 una formulacién de elementos de contorno para predecir la
integridad estructural de las articulaciones de sintesis basada en la determinacion

de las tensiones en torno a cada uno de los elementos de fijacién.

Dano y otros. [35] Desarrollaron un modelo de dafio progresivo para investigar el
efecto de los criterios de rotura y la degradacion de las propiedades del material,
sobre el comportamiento de las articulaciones de grafito/epoxy en un compuesto
laminado. El modelo de dafio progresivo (PDM) fue implementado en un cédigo
de propésito general EF (ABAQUS) como se ve en la Figura.

Initial Properties
values

Geometric non linear
analysis

Propertics

Check for failure degradation

Load incrementation
- Pi=P+P

Figura 16. Algoritmo del modelo de dafio progresivo [35]
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Kradinov y Otros.[37]desarrollaron un algoritmo genético para optimizar los
parametros de disefio de compuestos uniones atornilladas. Los mismos conceptos
utilizados en los algoritmos genéticos de la biologia fueron trasladados a la

optimizacion del disefio de compuestos uniones apernadas.

3.5.2 Seleccion De Materiales. Los materiales compuestos se pueden unir con
adhesivos o medios mecanicos sujetadores, pero el tema central de la investigacion
estd centrado en sujetadores mecanicos tales como remaches, pernos y tornillos de
dos piezas (tornillos con rosca y la tuerca). Generalmente estos son los sujetadores
de acero, acero inoxidable, aluminio, o de titanio y la seleccién del material

depende de varios factores: [38]

diferenciales de expansion térmica del elemento de fijaciéon en el compuesto.
Des laminacién causada por los sujetadores con carga.

peso del sistema de sujecion.

DN N N

la intrusion de agua entre el sujetador y la corrosion galvanica compuesto y de

la articulacion.

Otros factores importantes en el disefio de un compuesto comiun que incluyen,
pero no se limitan a la selecciéon de fibras y resinas, amarre de la secuencia,
pardmetros geométricos tales comoe/d y w/d, separacion o interferencia, la
precarga inicial o fuerza de sujecién, tipo de articulaciones (sencillo o doble

empalme) y método de agrupamiento (Remachado, atornillado alfiler o conjunta).
La importancia de algunos de los anteriores factores y sus efectos sobre las

articulaciones reforzadas con fibra compuestos de polimeros [39],[40] y materiales

plasticos (termo fijo y termoplastico) [41],[42]ha sido discutida. La seleccion de los
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pardmetros geométricos adecuada u 6ptima y materiales son muy esenciales para

lograr la integridad estructural de la estructuras de materiales compuestos.

3.5.3 Efectos Geométricos. Cooper y Turvey [43] investigaron experimentalmente
los efectos de la geometria de la junta (las relaciones e/d y w/d) y el perno de
tijacién inicial del par en la rigidez, carga de rotura y el modo de falla en uniones
apernadas de doble o simple empalme en plastico reforzados con fibras (PFRP) en
tension. El PFRP consiste en un material de fibras de vidrio tipo E en una resina
epoxi de poliéster y relleno (por ejemplo, arcilla o carbonato de calcio) matriz. Los
resultados indican que las cargas de falla son directamente proporcionales a la
relacion de e/d y al aumentar esta cambia la relaciéon del modo la falla de corte

(e/d<3) con relaciéon a (e/d> 3).

La misma tendencia se observé en la relaciéon w/d, con w/d> 4 garantizar una falla
localizada. La relacion entree/d y w/dcon los cuales los cambios en el modo de
falla por cizallao tension localizada se llama relacion  criticae/d y w/
d, respectivamente. Los resultados también indican que la relacién critica,e/d y

w/d, proporcionales aumentan con el aumento del torque de sujecion.

La rigidez inicial de la junta no se vio afectada por el aumento de la relaciéne/d,
sin embargo, aumentando w/d, aumenta la rigidez inicial. Se observé que para un
par constante la rigidez de sujecién segtn la definicion dela carga frente al

desplazamiento del perno disminuye significativamente, Figura.
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Figura 17. Grafica tipica de desplazamiento Carga-perno para juntas apernadas PFRP

Los autores definen este punto de reduccién de rigidez como la “carga de falla” y
proponen un disefio caracteristico basado en la carga de falla y geometria critica de

la junta (e/dy w/d).

Es recomendable que para este disefio caracteristico se utilice un torque inicial de
sujecion. El efecto en el area de sujecion donde la rigidez y la carga de falla de
simple y doble empalme de juntas compuestas en tension (T800H/3900-

2carboén/ epoxi).

Tres diferentes configuraciones fueron llevadas a cabo por Sum y Otros [44]: juntas
con pasador (sin soporte lateral), juntas apernadas y juntas con arandelas (D,,/D =
2,3), donde D,, es el didmetro de la arandela. Para las juntas apernadas la precarga
debe ser de 800 Lbs. En las juntas se pueden disponer dee/d = 6 y w/d = 8 y con
un perno de didmetro D=6,35mm. Los resultados indican que la carga de falla
aumenta significativamente para juntas con restriccién lateral comparadas con las
juntas con pasador sin soporte lateral. Generalmente la carga de falla incrementa

con el incremento del area de sujecion.
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Figura 18. Disefio caracteristico de a) relacién e/d, b) relacién w/d, para PFRP serie 500 (vidrio E/resina de

poliéster 6,35 mm de espesor) perno simple doble pliegue, juntas en tensién [43]

Los efectos de medida dela arandela en el las fuerzas de las juntas de apernadas en
materiales compuestos hechas de fibra reforzadas con epoxi son determinadas

experimentalmente[45].

Las pruebas elaboradas y el disefio de las probetas estan bajo la norma ASTM D
5961. Para arandelas se prueban con cuatro diferentes didmetros D, =
14,18,22 y 27 mm para un perno de didmetro D = 6 mm y un espacio de 0,1 mm

que se selecciona basados en el estudio.

Para un par de torque constante (15 N*m), los resultados obtenidos que muestran
que la rigidez y carga de falla disminuyen con el incremento del diametro dela
arandela, se nota que la presiéon de contacto en la arandela decrece con el
incremento del area de apriete A=T 4* Dwo — Dw; 2. En una curva de
carga/desplazamiento en Figurase ve que el incremento es no lineal respecto a la

medida de la arandela.
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Figura 19. Curvas carga-desplazamiento para juntas apernadas fibras de vidrio-epoxy: a) Con diferentes

didmetros de arandela, b) Con diferentes zonas de presion [45]

Este comportamiento indica que la rigidez, la carga de falla y el esfuerzo en la
junta no solo depende de la geometria de la junta (e d,w d) también depende del

area de apriete y de la secuencia de apilamiento.

La influencia de la secuencia de apilamiento en la rigidez, carga de falla,
concentraciéon de esfuerzos y modo de falla en uniones mecénicas (pernos,
pasadores) carbén/epoxi (HT145/RS122) laminadas con 5 diferentes secuencias de
apilamiento (3 cuasi - isotrépicas y 2 orto tropicas). Esta prueba fue disehada para
fallar a tension [46]. Los especimenes fueron disefiados para fallar en el modo de

resistencia ultima (e/d y w/d =5).

Se lleva a cabo una comparacién de los resultados de las uniones ancladas con
diferentes secuencias de apilamiento Figuraa y b, pone en evidencia que los efectos

triaxiales de cuasi-isotropico y ortotropicos, resistencia ultima y fuerza de des

laminacion.
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Figura 20. Resistencia ultima y delimitacion de resistencia altima con diferentes secuencias de apilamiento
para: a) Juntas con remache, b) juntas apernadas [46] (Nota: A - [903/+455/03] s, B - [905/03/+455] s, C -
[03/£453/903] 5, D - [90¢/0¢] s, ¥ E - [06/90¢] s).

Por ejemplo, tener capas de 90° sobre la superficie contribuye a mejorar la fuerza
de des laminacion triaxial paracuasi-isotrépico y orto trépicos. A partir de estos
resultados parece que habiendo (0°entre capas sobre la superficie disminuiran

ambos resistencia tltima y fuerza de des laminacién.

Wang y Otros. Llevaron a cabo pruebas de resistencia en una articulacién de
(distorsion de doble empalme) de pin a fin de determinar las tolerancias de disefio
para las uniones atornilladas en los compuestos de laminado [47]. Las tolerancias
de disefio se determinaron basadndose en la fuerza de las articulaciones y la

fiabilidad requerida.

Una medida comun de fiabilidad que se utiliza en la industria aeroespacial es la
base de B permitida. Tolerancias de base B se utilizan para las estructuras en las
que el hecho de que cada elemento individual resultaria en la redistribucién de la
carga entre los restantes miembros de la estructura. En esta investigacion se
variaban las proporciones w/d y e/d para determinar la distancia del borde

minimo, e y el ancho, w, en la que el donde va a tener influencia el esfuerzo.
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Se trata de un parametro importante que proporciona informacién sobre cuando el
comportamiento de las uniones atornilladas se desvia de la linealidad ideal. Este
comportamiento dara informacion de disefio util acerca de los valores de esfuerzos
que causan dafios localizados, pero no son peligrosos para la estructura debido a
las bajas tensiones que podrian hacerla fallar. También se sefial6 que los valores de
proporciones w/d y e/d dieron buena correlacién entre los resultados

experimentales y la FE que predijo resultados[47].

En los estudios presentados anteriormente, los efectos de pardmetros geométricos
del laminado, tales como w/d y e/d, en la rigidez y la resistencia ultima en las
articulaciones unidas mecanicamente fueron considerados y se supuso una luz en
el perno, A y la interferencia, I, entre el didmetro del taladro de perno, d y

perno/ pin, didmetro D eran cero (caso de calzado-ajuste o ajuste de puro).

El porcentaje de separacioén y la interferencia son dadas por las relaciones:

d—D D—-d
* 100, I = P * 100

Ecuacién 5. Porcentaje de separacion e interferencia

A=

En general se acepta que, para aplicaciones aeroespaciales, la tolerancia tipica para

un juego de sujetador-agujero es de +75/-0pm.

Con el creciente uso de materiales compuestos en la industria automotriz y
aeroespacial, las piezas compuestas tienen que producirse en masa y asi los niveles
de tolerancia diferentes pueden ser necesarios para unir componentes reduciendo
asi el tiempo de ciclo de produccién y los costos de produccién. Esto vital para

investigar tanto experimentalmente y numéricamente los efectos de la tolerancia
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en el comportamiento estdtico y dindmico de las articulaciones uni-perno y multi

perno en materiales compuestos.

Con algunos de los primeros esfuerzos para estudiar los efectos de la tolerancia se
han limitado a la modelacién numérica mediante métodos de elementos finitos(EF)
[[48],[49]. Se constaté que la rigidez de la junta laminada compuesta de
grafito/epoxi fue aproximadamente el mismo con el incremento de apertura,
mientras que el &ngulo de contacto (cantidad de contacto entre el perno de pin y el
agujero de perno) disminuye significativamente [48],[49]. En los ultimos afios,
combinado estudios experimentales numéricos [50]-[62] en las articulaciones de un
empalme uni-perno, perno de sencillo de doble empalme, multi perno de un

empalme y de doble empalme.

McCarthy y Otros.[50]han hecho extensas investigaciones experimentales para
determinar los efectos de la rigidez en la separacion del perno del agujero y
teniendo la fuerza de las juntas compuestas de un empalme uni-perno (tanto que

sobresalen y atornillados).

Se hicieron Juntas compuestas de un empalme de grafito/epoxi HTA/6376
considerando un estado cuasi-isotrépico lay-up ([45/0/ - 45/90]ss). Sujetadores de
aleacion Titanio grado aeroespacial con un didmetro nominal de 8 mm con
holguras, A= 0%, 1%, 2% y 3% que fueron usados para este estudio. Las

articulaciones se cargaron cuasi-estdtica en tension.

Seleccionando una secuencia de apilamiento adecuada, se puede minimizar el

efecto de la separacion.
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Compuestos probados por DiNicola y Fantle [51], hechos de fibras de carbén en
una matriz de resina termoestable con cuasi-isotrépica, [0/+45/90]s y tria-axial
axial conforme, [+45/+45]s. Con las cuales se llevaron a cabo pruebas en doble
empalme, configuraciéon de corte y fuerza de deformacion de agujero de 4%
(HDS),0,;",y resistencia a la compresién,a, fueron grabadas por el método de
ensayo estdndar de ASTM D 953 descrito anteriormente para resistencia a la
compresion de plastico [9]. Se demostré que el HDS del laminado cuasi-isotrépico
para un perno de 6,35 mm de diametro de 3-7% superior a la de la aplicada
axialmente a laminas. No se informé el efecto de la separaciéon de la rigidez

articular.

Dos grupos de investigadores [50],[51] llegaron a la conclusiéon de que el efecto de
la separaciéon en la carga maxima de traccién, Puax, era insignificante, de esta
manera la resistencia ultima a la compresion,o;’, se afecta con el aumento de la

separacion entre el perno y el agujero.

Sin embargo, McCarthy[50]encontré que teniendo la resistencia ultima, ¢,
aumenta significativamente con el incremento de apertura. Esta anomalia fue
explicada para mirar el dafio en las juntas compuestas con el incremento de
apertura. Se ve que las juntas al ser sometidas a extensos dafios en el plano de
tension se forman una red de grietas por corte propagdndose desde los bordes del
perno-agujero hasta los extremos de las juntas (4 = 0) como se muestra en la Figura.
Una de las razones de esto podria ser el area de contacto mdas pequeiia para las

uniones con holgura como las mencionadas anteriormente [48,49].
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Figura 21. Deformacion alrededor del agujero con perno a) Sin y b) con luz entre el perno y la probeta para

laminados de grafito/epoxi [50]

Esto es importante si se considera que la absorcién de la energia (es decir, la
absorciéon de energia global en la articulacién es igual a la energia absorbida a
través de dafios laminados ademas de aquella absorbida por deformacion plastica

del perno).

Por lo general se recomienda que se reduzca el espacio entre el agujero y el perno
esto debe evitarse porque una holgura mayor lleva a reducir el area de contacto
entre el tornillo y el orificio de perno, provocando tensiones de contactos a la

compresion superiores.

Se demostré experimentalmente [53],[54] que para configuracion cross/ply Fibra
vidrio reforzado epoxi (R1500 de 1581) compuestos laminado cargados a tension,
la magnitud de la tensién de contacto a la compresion, oy, en la direccion del
aumentos de carga aplicada en 3000% para A = 37% y 900% para A= 5,5% en
comparacion con el caso de A= 0%. La ubicacién de gy, y tanto la magnitud y la
ubicacion de la tension de traccion, gy q,, demostraron ser independiente del nivel

de tolerancia.
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Las investigaciones numéricas llevadas a cabo previamente se usaron para
determinar los efectos de la tolerancia en las juntas mecdnicas compuestas se han
limitado a anélisis 2D, en donde se asume un plano de esfuerzos. Sin embargo, el
campo de tensioén en la regién de agujero de tornillo de contacto es tridimensional
y varios investigadores han identificado la necesidad de andlisis 3D con el fin de

incluir los efectos de esfuerzos a través de espesor [1].

Un modelo tridimensional fue desarrollado por Kelly y Hallstrom[55]para estudiar
los efectos del espaciamiento en el agujero del perno a través del espesor
utilizando laminados de fibra de carbono/epoxi, con dos diferentes espesores, t =

1, 61 y 3,3 milimetros.

Las tensiones compresivas radiales en el plano de resistencia del laminado mostro
un aumento significativo con el incremento de apertura de agujero de perno. Se
observo que estos aumentos fueron el resultado directo de una reducciéon en el area
de contacto entre el tornillo y el agujero. Estos resultados de FE parecen apoyar las

conclusiones de investigaciones anteriores experimentales [53], [54].

Lie y Otros [56]desarrollaron un modelo de elemento (BE) de limite para investigar
el comportamiento de multiples articulaciones de simple y doble empalme,

utilizadas para unir paneles compuestos.

En primer lugar, se utiliz6é un analisis global para predecir la distribucién de fuerza
entre los sujetadores. Las fuerzas para cada sujetador fueron obtenidas mediante
un concepto de modelo unidimensional. El concepto de modelo unidimensional es
una simplificacion matemadtica que se utilizé para el modelado analitico de
materiales compuestos que se unié por multiples elementos de sujecion. En

segundo lugar, un analisis local fue empleado para determinar la distribucién de la
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tension alrededor de cada uno de los agujeros de sujetador mediante el método BE.
Basado en estos andlisis se ha podido determinar si se producira un error de los

miembros de los paneles alrededor de un cierto perno-agujero.

Los autores concluyeron que el método desarrollado da buenas predicciones en la

ubicacion de las cargas de falla y tensiones maximas.

Un modelo plano 2D de EF se ha empleado para estudiar el porcentaje de carga
transferida a cada pin en wuna articulacion de doble empalme multi
sujecion[57]asumiendo la separaciéon de cero (caso de ajuste de puro), donde el
empalme interior de la articulacion de doble empalme esta sujeta a la tracciéon de
carga. Se demostr6 que el mayor porcentaje de carga transferido es mas

significativo en el pasador de la fila en el borde.

Mediante el andlisis de la variacién de la tensién radial en el limite de agujero de
perno, los autores también han demostrado que el modo falla de la articulacion se
verdn afectado por la friccion que se introdujo en la interfaz de sujetador. Sin
embargo, si hay holgura en cualquier perno, se demostr6 que afectan
significativamente la capacidad de carga en las articulaciones de simple empalme y

doble empalme con multiples pernos [58]-[62].

Se concluy6 que la distribucién de la carga se ve afectada significativamente por la
mas minima separacién en el perno. Sin embargo, la rigidez y la resistencia tltima
de las articulaciones sigue siendo la misma. Los resultados de las articulaciones de
doble empalme[60]muestran tendencias similares (es decir, el efecto de remociéon
en la rigidez y el ultimo teniendo la fuerza de las articulaciones con y sin

autorizacion no es importante).
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El ajuste en la interferencia de pines generalmente se utiliza para disminuir los
factores de concentraciéon de esfuerzos y por lo tanto reducir la magnitud de la
tension local. En caso de fatiga el ajuste de interferencia de la junta reduce las

tensiones oscilatorias y aumenta la vida de fatiga de las articulaciones [63].

Se ha estudiado el efecto de la interferencia de pin/agujero en la distribucién de la
tensiéon en compuestos ortotropicos laminados cargados s6lo numéricamente hasta

ahora.

Lanza Di Scalea y Otros[64]. Investigaron dos niveles de interferencia y dos niveles
de ortotropia Ey/E, ~ 1 y E,/E, = 0,237 .Un modelo de EF se ha desarrollado
utilizando elementos de esfuerzos de plano 2D incluyendo la no linealidad en
tensiones de contactos debido al arco de contacto y aplicado de la carga, sin

embargo, se omiten los efectos de friccion.

La interferencia, I, fue creada para tener el didmetro de pin, dp, mas grande que el
diametro del agujero, d = 6,35 mm, por 0,02% y 0,04%. Los componentes polares
normalizados de tensiones, o, (radial), o, (circunferencial), con respecto tension de
apoyo, o, = P/dt, fueron comparados para ajustes de interferencia y el ajuste neto

(d = D) de juntas compuestas.

De esta investigacion se puede ver que aunque podemos obtener efectos
beneficiosos de la interferencia en las articulaciones, existe un nivel éptimo de esta.
Aqui se demostré también que un valor bueno de interferencia depende del grado
de anisotropia. Para comprender mejor los beneficios de la interferencia en las
uniones atornilladas compuestas, se necesitan estudios mas experimentales y de

modelado 3D de Elementos Finitos, incluyendo efectos de friccion.
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Investigaciones recientes con modelos 3D de Elementos Finitos llevadas a cabo por
Pradhan y Babu[65]basados en las observaciones hechas por Lanza Di Scaleay

Otros. [64].

Las observaciones de la comparacién de tensiones periféricas con y sin
interferencia por parte de Pradhan y Babu[65] eran similares a los de Lanza Di
Scalea y Otros. [64]. Por ejemplo, se observa que la baja condicién de ajuste de
interferencia exhibe un esfuerzo periféricos de picogg,q, que es mas pequeiio que
el de la condicién de ajuste forzado. Se trata de un efecto beneficioso obvio en este

nivel de interferencia.

El mismo comportamiento no se observa en la alta condicién de ajuste de
interferencia, que exhibe el mayor esfuerzo periférico en la condicion de ajuste
forzado. También se encontré que los efectos beneficiosos dependen del grado de
anisotropia. Por ejemplo, conl = 107> mm, la tension de pico circunferencial,
Ogmax, €S relativa a la de la condicién de ajuste forzado, disminuida en
aproximadamente el 10% para un laminado cuasi-isotrépico con E;/E, = 1,5
considerando que para un laminado de grafito/epoxi con E;/E, = 17,6 0gmqxen la
actualidad se ha aumentado en un 30% y la cantidad de aumento era atin mayor
para los niveles mas altos de interferencia. Por lo tanto, el grado de anisotropia

tiene un efecto significativo sobre los beneficios de un ajuste de interferencia[65].

3.5.4 Selecciéon De La Precarga. Algunos disefiadores utilizan el cédigo existente
de disefio de MSFC-STD-486B de la NASA Marshall Space Flight Center[66], que fue

desarrollado originalmente para las uniones metalicas.

Se recomienda que para juntas tipicas estructurales precargadas en tension, la

precarga del perno de debiera ser inferior al 65% de la fuerza de tracciéon de
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rendimiento del sujetador, mientras que la precarga del perno correspondiente
para las uniones de cizalladura debe ser inferior al 60% de la fuerza de
rendimiento de sujetador. Sin embargo, los valores de precarga estan directamente
relacionados con la tension en el sujetador, pero no los miembros estructurales a

los que estan conectados.

En el caso de las articulaciones compuestas, se recomienda sélo la mitad del valor

de precarga para cualquier tamafio de perno en uniones de acero [67].

Thomas y Zhao [68]Probaron articulaciones compuestas de grafito/epoxi con
diferentes espesores y didmetros de perno y encontraron que la precarga limites
segtn lo especificado por MSFC-STD-486B son aceptables, pero recomiendan que
realizase un ensayo de torque-tensiéon mientras simultdineamente supervisa los
niveles de energia utilizando las emisiones actsticas para evitar dafios en la

articulacién.

La razén de esto es que sujetadores mecanicos tales como tornillos y remaches
tipicamente generan fuerzas de sujecion en la direcciéon de (TTT) a través de

espesor de estructuras compuestas, perpendiculares a la direcciéon de refuerzo de

fibra.

Estas estructuras tienen propiedades pobres en la direccion de TIT y son
susceptibles de sufrir dafios y fallas. Esto es muy importante para el
comportamiento de visco elasticidad, debido al comportamiento tiempo-
dependiente de los efectos visco eldsticos de matriz - polimeros, es normalmente

mas evidente en la direccién de TTT dominada por la matriz.
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Es importante analizar el comportamiento visco elastico, debido al
comportamiento de tiempo-dependiente de los efectos visco eléstico de la matriz-
polimero es normalmente mas evidente en la direccion de TTT dominado a la

matriz.

Se han investigado ampliamente los beneficios de las fuerzas de sujeciéon de

precarga inicial en la resistencia daltima.

Para laminados de carbono/epoxi que han demostrado que resistencia ultima es
casi el doble que el de la fuerza de des laminacién con el aumento de la presion de
apriete[46].También, teniendo la fuerza de la articulacién atornillada con presiéon
de apriete inicial es significativamente superior que la fuerza de las uniones
ancladas. La razén puede ser que la fuerza de deslizamiento de capas es suprimida
por la presion de apriete inicial y por lo tanto el modo de error también se
convierte en progresivo en lugar de catastréfica (tal y como se observa para las

uniones ancladas).

El destaca el esfuerzo singular que surge la interfaz entre una cabeza del perno de
titanio y la placa del compuesto de fibra de carbén sometida a una fuerza de sobre

la abrazadera que han sido investigados [69].

Las investigaciones citadas en la seccién se pueden dividir en dos grandes partes:
primero, estan los autores que se definen en la concentracion de esfuerzos sobre la
zona y el factor introducido por las fuerzas de sujeciéon. En segundo lugar, los
autores que mostraron la influencia que tenian los dafios localizados la zona de

apriete y la resistencia ultima.
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Sus investigaciones se basaron en una teoria de la formulacién de la elasticidad.
Una de las conclusiones fue que las caracteristicas de la concentracion de esfuerzos
surgen en el borde de la cabeza del perno son similares a los de una grieta que se
presentan en un material, caracterizado por la mecénica de fractura lineal elastica.

Yan y Otros[70]. Llevaron a cabo un estudio experimental para analizar el efecto de
la fuerza de los orificios llenos (con perno) para sujeciéon de los tornillos sobre la
resistencia ultima de la probeta de compuesto de grafito/epoxi de 3900/T800-2.
Ellos demostraron experimentalmente, que si se aumenta la fuerza de sujeciéon
significativamente reduce la resistencia a la traccion las muescas de especimenes
compuesto de perno con agujero lleno en comparacién con aquellos con ningtn

perno (orificio abierto).

Esta reduccién significativa fue observada sélo para laminados con alto porcentaje
de las capas de grado cero. También se sefial6 que para la fuerza en la red tensiéon
del perno en el especimenes en condicién de apriete manual agujero lleno de eran

inferiores a los sin tornillos.

La divisiéon de fibra-matriz o desprendimiento de capas o ambos es la causa de la
reducciéon de la fuerza de la muesca de compuestos agujero perno lleno de
especimenes. Basdndose en esta conclusion los autores decidieron que un
desprendimiento pre-implantado mejoraria las fortalezas de agujero lleno. Pero
realizan experimentos traccién sobre ambos agujero abierto y lleno, los puntos
fuertes de los laminados fueron afectados por la presencia del desprendimiento.

Esta cuestion debe investigarse mas.
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3.6 MODOS DE FALLA Y PREDICCION DE LA FALLA

Como se muestra en (ASTM D 5961/D 5961M-05 seccién 11.5 figura 25 (a-c)), hay
tres modos de falla béasica bajo el plano de carga en las uniones compuestas
apernadas: tension neta, cortante y aplastamiento. Ademas, fuera de plano de
carga puede causar abandono parcial o completo del perno en Ila estructura

compuesta.

La tensién neta estd asociada con fallas de tensiéon de matriz y fibra debido a los
esfuerzos que se presentan en el borde del agujero de perno. Este tipo de falla se
produce cuando la relacién w/d es pequefia, o cuando la proporcién de la carga de
by-pass,(la carga de soporte) es alta. Los modos de falla cortante y aplastamiento

resultan principalmente de las fallas por corte y compresion de fibra y matriz.

El modo de falla Por aplastamiento es gradual y progresivo. Debido a su
naturaleza no catastroéfica, este modo de falla a menudo tiene consecuencias menos
graves que los otros modos de falla [27].Los modos de falla de tensién pura y
cortante son catastroficos. El modo de falla Por corte es mas complejo que la falla
de la tension pura debido al estado de esfuerzos multi axial complicado en la
region de corte directo adyacente en el orificio del perno. Esa es la razén por la cual
la region de falla por corte es dificil de predecir con exactitud. Comenzando con
estos modos de falla basicos, después se estudiaran otros modos de fallas
secundarias tales como falla por desprendimiento y por division (ASTM D 5961/D
5961M-05 seccion 11.5 figura 25 d y e). Sin embargo, los modos de falla secundaria

se producen s6lo después de la falla Por aplastamiento.

3.6.1 Fallas Debidas A Tensiones Estaticas. Predecir las fallas en las

articulaciones unidas mecanicamente cargadas estaticamente en los compuestos ha
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sido objeto de varias investigaciones. Un examen ftil de los elementos finitos (EF)
subraya analisis técnicos y criterios de falla que se utiliza para el modelado de
pasador/perno en articulaciones en laminados hasta 1996 se pueden encontrar
en[1]. Una conclusién importante que aunque modelos 3D de la EF son capaces de
predecir las distribuciones de esfuerzos alrededor de un agujero de pasador-
cargado, asi como el modo de falla correspondiente, no hay ningtin método
definitivo para predecir la fuerza conjunta mediante la combinacién de modelos

analiticos con modelos 3D de EF.

Cuando se trabaja con las articulaciones de multi perno, Camanho vy
Matthews[1]plantearon la necesidad de desarrollar modelos 3D de EF que
permitieran predecir la fuerza conjunta tomando en cuenta la interferencia de
distribuciéon de esfuerzos que se producen en los agujeros. También mencionaron,
que en 1996, la mayoria de los modelos de FE que se utilizaron para predecir las
distribuciones de esfuerzos alrededor del agujero de pin-cargado no tomaron en
cuenta los efectos de la friccién, la limpieza y el interfaz. En los modelos existentes

de la FE, se asume el area de contacto en lugar de calcularla.

El criterio de falla de Hashinha sido utilizado para predecir la fuerza y la falla de
laminados cargados de pasador/perno [71]. El modelo de andlisis de macro
mecénico de Hashin define un modo de falla de fibra y un modo de fallo de matriz.
Los modelos analiticos consideran que los dos modos de fallas son independientes,
que no suele ocurrir en las estructuras de la reales. Hashin, concluyé que incluso
en una pequeila y distorsionada fuerza tensién introducia momentos finales
adicionales y distorsionar las fuerzas en la estructura. Esto conducira a que el

hecho de que los modos de falla de fibra y matriz dependen mutuamente.
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Esta dependencia de los dos modos de fallas, puede verse desde las comparaciones
entre mediciones experimentales y predicciones analiticas que se present6 en la
literatura. Los modelos analiticos de Hashin son una buena aproximacién para
predecir los modos de falla en la fibra y la matriz. Debido a la hipétesis
introducida para considerar independiente los modos de falla de la fibra y la
matriz, los modelos de Hashin son muy conservadores. La conservacion de falla

por tension en el modelado de dafnos puede conducir a resultados incorrectos.

Mediciones experimentales y predicciones de EF de la falla de las articulaciones
apernadas en polimero compuesto bajo el efecto de la tensiéon de carga han sido
presentadas por Yan y otros [72]. Las geometrias y configuraciones de las pruebas
de las pruebas de agujero abierto y lleno en tensién son esquematicamente
descritas en Figura .Los efectos de la orientacion de las capas, la carga de la
abrazadera, el tamafio de la arandela y friccion en el modo de falla de tensién pura
fueron estudiados para los casos de agujero abierto y lleno en tensiéon. Una
conclusion fue que la presencia de un tornillo al cual se le aplica una carga en
abrazadera de seguridad puede afectar a la fuerza del laminado que contiene un

agujero circular.
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Figura 22. Geometria de la probeta para agujero abierto y agujero lleno en la prueba de tension [72].
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Teniendo en cuenta el efecto de la presion de sujecion sobre la falla de las
articulaciones apernadas compuestas bajo tension, los autores concluyeron que,
cuanto mayor sea la presion de sujecién, menor serd la fuerza de tension neta del
laminado considerado. También se investigd el efecto de la presion de sujecion
sobre el area del perno (bajo la cabeza del perno) debido a la falla y la Divisién de
fibra-matriz y se concluy6 que la Divisién de fibra-matriz desempefia un papel
mas importante para la reduccién de la fuerza en laminados de agujero-lleno. Para
el modelo analitico de la falla por tensiéon de los laminados de agujero lleno, se
utilizé un modelo de insuficiencia progresiva, que consistia en un criterio de falla
para predecir los dafios acumulados, el modo de falla en materiales compuestos y
un modelos de dafios en materiales para estimar las propiedades efectivas de los
laminados que contienen el estado de los dafios que se determina con la primera

parte del modelo.

Okutan [73].Investigd experimental y analiticamente los efectos de factores
geométricas y parametros de material en cargas de falla y los mecanismos de un
pasador-cargado en laminado de E-vidrio/epoxi. El autor utiliza un modelo
analitico que incorpora tres componentes principales: andlisis de esfuerzos,

criterios de falla y reglas de degradacion de propiedades de los materiales.

En las mediciones experimentales, el autor realiz6 pruebas de resistencia en
probetas longitudinales y transversales rectangulares de compuesto. De las
pruebas de resistencia, longitudinal y transversal el médulo de Young, en mayor
que la relacion de poisson, transversal y longitudinal medidas en las resistencia de
tension. La fuerza de corte en el plano del material fue medida mediante el uso de

la prueba de los ipescu [74].
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Las medidas longitudinal, transversal, y las propiedades del material compuesto
fueron usadas como conjunto de datos de entrada para modelar diferentes
configuraciones de juntas bajo carga de tension. Las diferentes configuraciones de
juntas tenian diferentes relaciones w/dye/d. Una conclusién importante fue que, la falla
de las articulaciones en condiciones de servicio en modos de falla de tension pura y
corte es catastréfica y de forma inmediata, mientras que la falla por aplastamiento
es mas gradual y progresiva. Por esta es la razén de falla por aplastamiento tiene

menos probabilidad de causar grandes problemas en aplicaciones.

Tserpes y otros[75]. Investigaron analiticamente los efectos de los criterios de falla
y las reglas de la degradaciéon del material para predecir el comportamiento
previsto en tension y la fuerza de en las articulaciones apernadas en laminados
compuestos de grafito/epoxi. Un modelo tridimensional de dafio progresivo fue
empleado en el que los criterios de falla y las reglas de la degradaciéon de
propiedades de materiales se combinaron con el fin de obtener una predicciéon mas

precisa de la falla en las articulaciones apernadas.

Los autores enfatizan en que el estado de esfuerzos en las cercanias del perno es 3D
y depende de muchos parametros complejos como la fricciéon, par de sujecién y
secuencia de apilamiento. Se demostr6 que la carga de falla estd influenciada
significativamente por los criterios de falla y reglas de degradacion de la

propiedad del material elegido.

Se consideraron las normas de degradaciéon de propiedad basado en estas
observaciones, dos criterios de falla diferentes y dos distintos tipos de material. El
primer criterio de falla corresponde a los criterios de Hashin-tipo 3D
[71],[72]mientras que el segundo es el criterio de méaxima carga[76].Una conclusion

importante fue, que introduciendo el término de esfuerzo cortante en la carga de
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traccion para los criterios de falla 3D tipo Hashin, conduce a la sobreestimacioén de

los dafios. Esto fue superado mediante el uso del criterio de esfuerzo méaximo.

Hollmann [77].Desarrollé un modelo de la zona de mayor dafio (DZM) con el fin
de predecir la falla en una junta apernada compuesta grafito/epoxi. El analisis
DZM en el plano de falla representado por la combinacion de fallas tensién pura y

Corte, se basa en analisis de dafio progresivo.

Debido al método simplificado utilizado para dar cuenta de los danos, el DZM
requiere so6lo un célculo de la FE, en comparaciéon con el PDM (modelo de dafio
progresivo), y esto hace el DZM mas répido y fécil de usar al analizar la fuerza de
las articulaciones apernadas. El modelo predice la zona concurrente de dafios, las
fuerzas laminares y la degradacion del material sin tener en cuenta los efectos de

interaccion laminar y la disipacién de energia en la fractura.

Xiao e Ishikawa[78]-[80] llevaron a cabo mediciones experimentales desarrollaron
un modelo analitico que simula la falla por aplastamiento de articulaciones
apernadas compuestas. Una investigacion detallada experimental aclaré la relaciéon
entre resistencia a la compresion y el dafio progresivo en las articulaciones

apernadas compuestas.

Se demostré que falla Por aplastamiento induce un proceso de acumulacién de
dafio a la compresién, y que la acumulaciéon de dafio se deriva del micro-pandeo,
distorsiéon de la fibra-matriz, y la insuficiencia de la compresiéon de matriz. La
conclusiéon de las mediciones experimentales fue que la falla por aplastamiento

estd dominada principalmente por los dafios corte-compresién en la matriz y fibra.
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Con el fin de predecir analiticamente el dafio creado por la articulaciéon apernada,

los autores realizaron los siguientes pasos:

1. Sellevé a cabo un andlisis de esfuerzos mediante el uso de la EF correspondi6 a
la deformacién por corte no lineal de los componentes unidireccionales.
2. Se aplic6 los criterios de falla Hashin y Yamada-Sun[81]

3. Correspondi6 a la degradacién de las propiedades del material.

3.6.2 Falla debido a tensiones dindmicas. Las uniones mecanicas pueden tener un
efecto significativo sobre la falla de las estructuras sometidos a carga dindmica.
Articulaciones Pernadas o remachadas causan rigidez local y cambios de
amortiguacién y a menudo son la principal fuente de disipaciéon de energia y

amortiguacion en estructuras montadas[82].

Song y otros. [82] propusieron un modelo para juntas utilizando un modelo
adjusted Iwan beam element(AIBE) es un modelo analitico que consiste en una
combinacién de resortes y elementos deslizantes con friccion que exhiben un
comportamiento no lineal, debido a la caracteristica de deslizamiento de capas de

los reguladores de la friccion.

Los modelos de la Iwanson una simplificacién de la junta, pero permiten libertad
en el disefio de la curva de esfuerzo deformacion [83].En la Figura, se muestra un

modelo de Iwan que reemplaza las juntas apernadas.

Este modelo analitico predice las respuestas de aceleracion del haz de uniones
debidas a diferentes funciones de forzamiento impulsivas. La validez de las
respuestas de aceleraciéon prevista se evalué mediante la comparacion de las

predicciones en las aceleraciones con mediciones experimentales. Aunque en este
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caso, los experimentos se realizaron sobre vigas de acero de bajo carbono, el
modelo analitico deberia ser aplicable a vigas compuestos con alguna

modificacion.

Figura 23. Esquema circuito Paralelo de Iwan [82]

Con el fin de comparar lo experimental y pardmetros modales de los EF, se
calcularon los coeficientes de amortiguacion de Rayleighayfbasado en las dos
primeras frecuencias naturales,w;, «:y la relaciéon de amortiguacion,(;,sxmedidas a

partir de los experimentos de martillo de impulso:

a_z*w1*w2(<§1*w2—§2*w1)

(1)22 - (1)12

Ecuacién 6. Coeficiente de amortiguacién de Rayleigh a

Ecuacion 7. Coeficiente de amortiguacién de Rayleigh f

Sin embargo, la amortiguacién de material introducida por las juntas apernadas
compuestas es una cuestion que debe investigarse tanto experimental y

analiticamente.

Aunque la mayor amortiguacién estructural no contribuye directamente a la falla,

es una indicaciéon de que la junta apernada no lleva a cabo en todo su potencial,
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causando que otros componentes fallen. Esta es una " falla macroscépica". El
término " falla macroscopica" implica un estado de dafio de una estructura
especifica, cuando no es capaz de llevar a cualquier aumento adicional en la carga

aplicada o para continuar la realizacion de las tareas previstas.

Ibrahim y Pettit [84]. Examinaron el papel de las incertidumbres de parametro en
la junta y relajacién en el disefio y el comportamiento dinamico de estructuras
metdlicas y compuestas. En la actualidad, los modelos numéricos de los FE se
utilizan para predecir la respuesta para los problemas estructurales dindmicos en
juntas mediante el uso de juntas apernadas. Los principales parametros de las
juntas apernadas estimados por los modelos actuales de EF son la rigidez de la

junta y amortiguacion.

Los valores predichos utilizados para el disefio de las juntas apernadas compuestas
bajo carga dindmica difieren de las mediciones experimentales, debido a la

incertidumbre de los modelos de EF.

Los autores mencionan que, en virtud de la carga dindmica, las incertidumbres de
parametro de sistema de contribuyan a la creacién de un campo aleatorio, y efectos
de relajacién causan condiciones dependientes de limite de tiempo. Tanto el campo
aleatorio y los efectos de relajacion que deba considerarse en el disefio de las juntas

apernadas.
También mostraron que la respuesta aleatoria de la juntas puede cambiar las

propiedades mecénicas de la junta. El cambio en las propiedades mecanicas de la

junta contribuye a crear nuevas incertidumbres de induccién. Las incertidumbres
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de los diferentes parametros crearan eigen valores aleatorios de la respuesta y la

probabilidad de falla.

El concepto de incertidumbre de parametro de las juntas apernadas esta
representado matemaédticamente por la teoria de conjuntos difusos. Los conjuntos
difusa introducen el concepto de "grado de pertenencia". La 16gica difusa no puede
determinar la probabilidad de que un evento producido, pero puede determinar el

grado de pertenencia de un evento en un conjunto.

Mediante el uso de la logica difusa en el modelado de las juntas apernadas,
Ibrahim y Petit [84]demostraron que es no solo es posible predecir el punto en que
se ha producido un evento, sino también cudnto impacto causo determinado

pardmetro sobre en la falla.

El concepto de cuantificacién de rangos de incertidumbre para cada respuesta de
materiales compuestos estructurales bajo cargas dindmicas aplicadas, también fue
presentado por Chamis [85]. En este enfoque, los rangos de incertidumbre de todas
las variables participantes en el disefio estructural comienzan con la introduccién
de incertidumbres en niveles micro-mecénico, y se espera que estas incertidumbres

estén presentes a medida que progresamos a nivel macromecanicos y estructurales.

Demelio y otros [86] utilizado corte, extracciéon y carga de fatiga para estudiar el
rendimiento de los paneles compuesto tipo sandwich apernados mediante el uso
de sujetadores ciegos y sujetadores de bloqueo mecanico. Los autores también
analizan el efecto del tipo de sujetador y las condiciones de instalaciéon del
sujetador, asi como el efecto del envejecimiento en las propiedades mecanicas de

los paneles tipo sandwich.
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Después de almacenar informacién sobre las propiedades de los paneles tipo
sandwich durante seis afios, las muestras se probaron en virtud de extraccién y
cortes en pruebas de fatiga. Se realizaron pruebas de fatiga por corte en una
maquina de traccion mediante la aplicacion de una carga variable de ciclico con
una forma de onda sinusoidal. También se realizaron pruebas de resistencia de la

fatiga en el equipo de traccion.

Una conclusiéon de los investigadores fue que bajo cargas estaticas, las juntas
realizan un mejor comportamiento en virtud de carga de corte que de carga de

extraccion.

Las caracteristicas mecanicas de las juntas decayeron sélo ligeramente debido al
envejecimiento. En las pruebas de fatiga de corte directo habia una banda estrecha
de dispersién, en comparacién con las pruebas de resistencia de la fatiga. Esta
informacion es atil cuando se trabaja con anélisis de disefio de fatiga de estructuras

compuestas tipo sandwich que en uniones pernadas.

Bond y Farrow [87].Desarrollaron un modelo de vida de fatiga fenomenolégica
para angulo-capa (domina matriz) y compuestos de cuasi-isotrépico (domina
fibra) incorporando un sujetador mecanico. Los modelos existentes incorporaron el
funcionamiento del material bajo condiciones de amplitud constante y en distintas
proporciones deR (R=rui/rux). Los modelos existentes de fatiga proporcionan
predicciones razonables, aunque algunas conservativas habian de ser incorporadas

en el disefio, debido al hecho de que la carga aplicada varia en el tiempo.

Los autores perfeccionaron un modelo usado para predecir falla debida a fatiga de
materiales compuestos de fibra de carbono reforzado sometidos cargas periddicas.

Las predicciones que se realiza mediante el modelo fenomenoldgico estaban en
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buen acuerdo con los resultados experimentales, para el caso de montaje de

paneles compuestos que tienen la orientacion transversal de la fibra.

El modelo no estaba en buen acuerdo con los resultados experimentales, para el
caso de montaje de paneles compuestos que tienen orientacion de fibra
longitudinal. El modelo puede ser aplicado con confianza para la prediccién de la
vida de fatiga de otros compuestos de polimeros reforzados, donde tratamos con

montaje de paneles compuestos de fibra transversal.

Starikov y Schon [88]utilizan experimentos para estudiar el comportamiento de
fatiga en juntas entre paneles de fibra de carbono/epoxi unidas por de titanio
avellanado y sujetadores compuestos (fabricados a partir de material compuesto
de fibra de carbono reforzado de PEEK o largo). Los autores aplicaron cargas
ciclicas y utilizan extensémetros para medir el desplazamiento entre las dos placas
compuestos, mientras que las mediciones de galgas extensiométricas fueron
utilizadas para analizar la distribucion de tensién y transferencia de carga entre las
tilas de pernos, Figura. Se muestra la geometria de la probeta que se utiliza para los

experimentos de fatiga.
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Figura 24. Geometria de la probeta [88]
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Una de las conclusiones a las que se llego fue que las uniones con pernos
compuestos tenian una menor resistencia a la fatiga que las uniones con tornillos
de titanio. Su explicacién fue basada en el hecho de que los pernos compuestos no
son resistentes a carga de cizallamiento. Esto se mostr6 en una publicacién
anterior[89]en la que los pernos compuestos fallaron por corte mas facilmente que

los pernos metalicos.

También se demostré que la iniciacion de dafios de fatiga es debido a los
desplazamientos relativos entre las dos placas compuestos, medida por los
extensémetros, y que iniciacién de dafios de fatiga puede medirse por la variaciéon

de tension entre las filas de perno.

3.7 RELAJACION EN LAS JUNTAS DE COMPUESTAS DE MATRIZ-
POLIMERO

Los materiales compuestos tienen componentes poliméricos que a menudo
presentan fluencia lenta o arrastramiento, relajaciéon y otras manifestaciones de
comportamiento de visco eldsticos a temperatura ambiente y este comportamiento
se amplian cuando el material compuesto es sometido a elevados niveles de
humedad y temperatura. Los efectos visco eladsticos en los compuestos de
polimero/matriz son mas evidentes en las propiedades de compuestoscon
dominio de matriz, tales como las que regulan la carga en direccion al espesor

(TTT).
Para compuestos unidireccionales, reforzado con fibra, se unié6 mecanicamente a

través de tornillos con una precarga de TTT inicial, esto se convierte en un tema de

vital importancia y plantea las siguientes preguntas:
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1. ;Cuanto tiempo debe mantenerse la precarga inicial en la junta después de un
periodo de tiempo?

2. ;Cuénto se debe retener?

3. ;Cuaéles son los efectos de la temperatura y la humedad en la relajaciéon?

4. ;Qué efecto tiene carga externa de relajacion?

Las respuestas a estas preguntas se presentaran a continuaciéon con investigaciones

realizadas por varios autores sobre este tema.

3.7.1 Estudios experimentales. Shivakumar y Crews [90]llevaron a cabo pruebas
para determinar la cantidad de relajacién en la fuerza de la abrazadera/arriba en
laminados de grafito/epoxi (T300/5208). Para tres entornos de estado estable:
temperatura seco (IDT), temperatura ambiente (RTA) con 0,46% humedad,

temperatura elevada (66°C) y seca (ETD), fueron elegidos para este estudio.

Las probetas de materiales compuestos en una junta con configuracion de doble
empalme, fueron apretados con un par inicial de 5,65 N m utilizando un perno de
acero instrumentado y la carga de perno fue supervisado por un periodo de 100
dias. Los resultados de los casos IDT y ETD indican un 12% en la carga de perno,
mientras que la relajacién fue de 14% para las condiciones de la RTA, indicando
claramente que un aumento en el nivel de humedad conduce a la relajacion de la
carga de perno de aumento. Ademas, estos resultados de relajacion son para la
precarga solo sin cualquier carga externa, y el efecto de carga externa es

desconocido.

Para determinar el efecto del tipo perno y pares de torsién en la carga de relajacién
en el perno, Horn y Schmitt [91],[92] realizaron pruebas en dos materiales

compuestos grafito /termoplésticos, Dupont IM6 / KII y IM8/APC ICI-Fiberte de
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(HTA) en configuracion de corte de empalme simple. Se utilizaron para el estudio
tornillos de titanio de cabeza que sobresale y la cabeza avellanada con el par inicial

de 65 y 100 in-Lb.

Algunas juntas de materiales compuestos también fueron objeto de fuerza de
tension estatica en el plano axial, para estudiar el efecto de la carga estética en la
relajaciéon perno de carga. La relajacion de la precarga del perno fue monitorizada
usando sensores para las fuerzas en los pernos por un periodo de
aproximadamente 1000 h. Los resultados indican claramente una relajaciéon perno
de carga de 3,1% a 19,3% y la relajaciéon para IM6/KII fue de 3,8% mas que el de
IM8/APC (HTA). También se constatd que la velocidad de relajacién aumenté un
4,7% para el agua caliente (250°F) / seco (0,0% condiciones de humedad). Sin
embargo, al aumentar el par y la aplicaciéon de perno en el plano de carga estatica

no afecto la tasa de relajacion.

Para entender el efecto de la relajacion perno de carga en la resistencia a la
compresion, las probetas compuestas fueron probadas hasta fallar después 1000 h
las pruebas relajacion. Al comparar la resistencia a la compresion de las juntas
relajadas con las juntas a prueba a un fallo de inmediato después de apretar, se
concluyé que el perno de la relajacion de carga no afecté significativamente la

resistencia ultima.

Zhao y Gibson[93] mostraron que el esfuerzo de compresion de sujecion relajada
en un 18% y 15% en E-vidrio / epoxi vigas con y sin entrelaza poliméricos,
respectivamente, por un periodo de 50 h, mientras que la relajacion
correspondiente de una viga de aluminio era insignificante. Pero en todas las

anteriores conclusiones, las fuerzas de sujecién fueron seleccionados al azar y no se
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tomo en cuenta el efecto de diferentes fuerzas de sujecion en marcha ni los efectos

de exteriores cargas estaticas y dinamicas en la relajacion.

Varios factores afectan a la relajacion en las articulaciones metalicas apernadas,
segin las investigaciones hechas por Bickford [94]. Un sujetador sometido a
vibracién no perderd toda la precarga inmediatamente. En primer lugar, habra una
pérdida lenta de precarga causada por algunos de los mecanismos de relajacién. La
vibracion aumentara la relajaciéon debido a que tienen lugar durante el desgaste
por la vibracién y el martilleo. Después de que se pierde la precarga suficiente,
caida por debajo de un nivel critico de las fuerzas de friccién y la tuerca realmente

comienza a retroceder y agitar sueltos.

En este caso, las articulaciones no se asemejan a las condiciones limites ideales,
pero implican incertidumbres. Con una vibracién inicial mayor a precarga, mas
larga 0 mds grave es necesaria para reducir la precarga hasta el punto de critico a
la cual empieza a ceder. De hecho, en algunas circunstancias, si la precarga es lo
suficientemente alta, el desprendimiento en la parte posterior de la tuerca nunca
tendrd lugar. No se sabe si estas observaciones se aplican a las articulaciones

apernadas compuestas.

Jiang y otros. [95] han llevado a cabo investigaciones experimentales sobre
relajacién en las articulaciones de acero bajo carga ciclica. Dependiendo de las
condiciones de carga y precarga, la pérdida de fuerza de sujecién se iba desde unos
pocos por ciento al 40% después de 200 ciclos. Los resultados de relajacion ya se
han mencionado en la relajacion debida a la naturaleza visco eléstica del material
compuesto y en algunos varias debido a tornillos [94]. No se hizo ningtn esfuerzo

para revertir la relajacion debido a la visco elasticidad.
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Thoppul y Otros. [96] investigaron diversos efectos que tienen las precargas en los
pernos, la visco elasticidad y la aplicacion externa de cargas estaticas y dindmicas
sobre la relajaciéon de la carga en un perno en una junta compuesta apernada de
carbono/epoxi. La seleccién de la precarga en perno para este estudio fueron 4200
N, 5050N, 6700 N y 7850N, que corresponden a 12,5%, 15%, 20% y 23,5%,
respectivamente, de la carga traccion méxima recomendada por el fabricante en el

perno instrumentado.

El disefio del apoyo de espécimen de 3 puntos fue seleccionado en la manera como
para mantener la flexion combinada y la cizalladuras de carga. Después de aplicar
una precarga inicial a la agregada junta compuesta, la carga de perno fue

supervisada por un periodo de 30 h en los siguientes casos:

1. Precarga del perno en la ausencia de la carga externa,

2. Precarga del perno con una carga estatica aplicada de 250 N (combinacién de
rampa y permanencia)

3. precarga en el perno ademds una carga dindmica de 250 N de amplitud y

frecuencias de 1 Hz y 5 Hz.

Se observé una relajacion de 1.25-4.25% durante un periodo de 30 h dependiendo
de la precarga inicial y cargas externas aplica. Sin embargo, se observé que para
cualquier magnitud de carga externa, la relajaciéon de la carga de perno disminuido
con el aumento precarga inicial. Estos hallazgos subrayan la importancia de la

magnitud de la precarga.

Comparando la relajaciéon de carga de perno en las articulaciones de acero y
compuestas por la duracién de 30 h, se concluy6 que sélo aproximadamente 1/3 de

la relajacion en los especimenes compuestos fue debido al comportamiento de
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visco elasticos de los compuestos matriz-polimero y los restantes 2/3 de la
relajaciéon fue debido a otros mecanismos como el deslizamiento de capas,

plasticidad y/o excitaciones externas.

3.7.2 Estudio De Elementos Finitos. El primer paso en la prediccion de la relajaciéon
de la carga de perno en materiales compuestos, debido al visco elasticidad implica

desarrollar las propiedades tridimensionales de la lamina elastica.

Datos de arrastre visco eléstico y relajaciéon de la resina de Matriz-polimero son
dificiles de obtener y consumen mucho tiempo para medir. Los datos obtenidos
por Kibler y Carter, [97] para la resina epoxi 5208 y por Beckwith [98]para carcasa
58-68 epoxi en 75°F han sido utilizados por varios autores [90], [96] y [99]. Las
propiedades de lamina se calculan a partir de las ecuaciones de compuestos micro-
mecdanicos [100]utilizando las propiedades de fibra y matriz junto con los

siguientes supuestos:

1. Las fibras son linealmente eldasticas.

2. El compuesto es especialmente orto trépicos y transversalmente isétropo.

3. La matriz es visco elasticos lineal, cumpliendo lo descrito por una ley de
energia (Ecuacion 8)

4. la matriz obedece las reglas de factor de cambio de higro temperatura para
tiempo-temperatura / superposicion de humedad.

5. Depende de la respuesta de visco elasticos sélo por el tiempo transcurrido
desde la aplicacion de la carga (es decir, el material se supone que no-

envejecido).
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6. El cumplimiento efectivo de la dependiente del tiempo, D(t), de la resina de la
matriz-polimero a menudo esté representado por la ley empirica de la ecuacion

de poder para cumplimiento de normas de fluencia[97].

Dt =D0+D1*tn

Ecuacién 8. Tiempo de fluencia isétropa

Dénde:

D(t)= Tiempo de fluencia isétropa depende de la matriz.
DO0= Elasticidad inicial depende de la matriz.

D1= Coeficiente de fluencia de matriz.

t= tiempo;

n= Exponente a dimensional de fluencia.

La ecuacion anterior Ecuacién 6puede ser modificada, basado en la suposiciéon de 3
para dar cuenta de los efectos de la temperatura y la humedad mediante el uso de
factores de cambio de higro temperatura, un ary como sigue [101]:

— t n
Dt —DO+D1*( aTH)
Ecuacién 9. Ecuacién modificada de tiempo de fluencia isétropa

Basado en el supuesto de la linealidad visco eldstica, un médulo de matriz de

dependiente del tiempo, En(t), se puede calcular de la siguiente ecuacién[97]:
1
D)

Ecuacion 10. Propiedades Viscoelasticas

Ep t
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Propiedades laminares visco eldsticas estas son; modulo longitudinal Ei(t), modulo
transversal Ex(t) y Es(t), coeficientes de Poisson 9,,(t), ¥13(t) y U3 t , modulo
longitudinal de corte Giz(t), y modulo transversal de corte Gis(t) y Gzs(t). Estas se
pueden estimar las propiedades elasticas de las fibras y tiempo-dependencia de las
propiedades visco elastica de la resina a través de una aplicacion eléstico-visco
elastica correspondiente a ecuacién del principio de elasticidad micro mecanica

[100].

Shivakumar y Crews [90] investigaron los efectos del visco elasticidad,
temperatura y humedad en pernos con cargas de relajacién para laminados de

grafito epoxi (T300/5208) usando anélisis de visco elasticos lineal.

Fue desarrollado un sencillo modelo bidimensional (2D) de la composicién de
empalme doble en juntas compuestas y se calcularon propiedades requeridas como
se explicé anteriormente. Relajaciéon de la carga de perno fue predicha para tres de
estado estacionario de temperaturas (23°C, 66°C y 121°C) y cuatro niveles de
humedad (0%, 0,5%, 1% y 1,5%) para 1 dia, 1 mes, duraciones de exposicién de 1

afo y 20 afios.

Los resultados indicaron una reduccién del 8% en la carga de perno en IDT (23° C
y 0% de humedad) las condiciones para el periodo de 1 dia y la relajacién tan alto
como el 31% de la duracion de 20 afios. Como se esperaba, el aumento de los
niveles de temperatura y humedad habian aumentado la tasa de relajacion.
Comparando los resultados de relajacion de caso de IDT con aquellas incluidas las
condiciones de temperatura y humedad, se constaté que la relajaciéon debido a las
condiciones ambientales son aditivos a los efectos de visco elasticos. Una ecuacién
sencilla basada en la ley de la energia (Ecuacién 6) fue propuesta para calcular

tiempo-dependiente, fuerza del perno/precarga, Fi, como sigue:
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Fo

Fr=—>"—
ETL 4 F

Ecuacién 11. Fuerza de perno

Donde las constantes empiricasFiynse evalian mediante el analisis de regresiéon
menos cuadrado con los resultados de la FE, para el caso de RTD yFjrepresenta la
precarga en el perno. Para condiciones de humedad de temperatura de estado
estacionario, Ecuacion 9se modific6 mediante el enfoque de factor de

desplazamiento como:

1+F (t aTH)n

Fy

Ecuacién 12. Ecuacién modificada Fuerza de perno

La ecuaciones14 y 15 puede utilizarse para determinar la relajacién solo en el caso
de las condiciones de temperatura y humedad de estado estable, pero en entornos
reales durante el servicio, las articulaciones rara vez experimenta condiciones de
estado estacionario. Por lo tanto, mediante un enfoque de pequefio incremento de
tiempo, Shivakumar y Crews [102] extendieron su anterior modelo de estado
estacionario de trabajo para incluir condiciones de temperatura y humedad

transitorias.
El concepto bésico es dividir las historias de tiempo de temperatura y humedad en

pequeiios pasos, a continuacion, calcular la relajacién de la carga de perno para

cada intervalo (incluyendo la viscoelasticidad) y, a continuacién, agregar por
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ultimo los resultados incrementales para obtener la carga total de perno. Se

propuso una ecuacién general para calcular perno relajacion de carga:

AFy;
Fe= N b "
= 1+ B (o)

Ecuacién 13. Relajacién en el perno

Dénde:

AFy;= es el incremento de elastico sobre la abrazadera para un intervalo de tiempo
i
ary j= Factor de cambio en un intervalo de tiempo j.

N= namero total de intervalos de tiempo.

Debido a las limitaciones de las opciones de visco elsticos algtin propdsito general
los cédigos de Elementos Finitos es hacer planteamiento de cuasi-elasticidad
combinado con ya sea un completo compuesto conjunto modelo 3D o un enfoque
de global-local ha sido utilizado recientemente para predecir el efecto de la visco
elasticidad de relajacion de la carga de perno en una articulacién en una viga orto
tropica compuesta [96],[99]. La solucién de visco elésticos tedricamente "exacto" en
ABAQUS [36]s6lo esta disponible para materiales isétropos; por lo tanto, un

enfoque aproximado de la cuasi-elastico[100] fue utilizado.

En este enfoque, las soluciones cuasi-eldstico se aproxima por una serie de
soluciones eldsticas correspondientes a diferentes propiedades elasticas en
diferentes momentos, mientras que para las tensiones se supone que la constante

dentro de cada incremento de tiempo. Thoppul y Otros[99].En comparacién con las
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predicciones de relajacion que se hizo para una solucion de visco eldsticos

ABAQUS con enfoque cuasi-eléstico para un viga de epoxi isétropo si refuerzo.

En estos estudios, la relajacion de precarga de perno fue predicha para diferentes
cargas estaticas y dindmicas, utilizando enfoques tanto visco elasticos y cuasi-
elastico. Relajacion de alrededor del 4,75% en la precarga del perno fue prevista
para un periodo de 50 h, y la diferencia entre los efectos visco elastico y
predicciones cuasi-eldsticas se demostré que era menos de 2%.

Un sub modelo global-local combina el enfoque técnico cuasi-elastico que ha sido
utilizado para modelar la relajacién de un junta compuesta apernada [96],[99],
donde los desplazamientos alrededor de la seccién de la junta en el modelo 3D
global (un una pieza con ningan tornillo) se utilizan para impulsar el submodelo

3D local refinado.

Esta técnica tiene la ventaja de que pueden obtener resultados mas detallados en la
vecindad de la articulaciéon apernada con menos elementos que con el modelo
completo. Se observé que los pernos tuvieron un comportamiento esperado de
acuerdo con los resultados obtenidos, cuando la articulaciéon esta sometida a cargas
estaticas y dindmicas externas en que las curvas de relajacion se desplazan
ligeramente al alza, pero de lo contrario que las curvas de relajacién no son

significativamente afectadas por el desplazamiento de las cargas externas.

A pesar de que los resultados de la FEA capturan la relajaciéon de la carga de perno
en las articulaciones compuestas con y sin cargas externas, se observé que en la
ausencia de carga externa, no hubo ningtin cambio en la magnitud prevista de
relajacion de la carga de perno con el aumento de la precarga en perno. Esto
contradice la observacion experimental [96]esa relajacion disminuye con el

aumento de la precarga en el perno. Se concluy6 que es necesario un modelado de
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micro-mecanico mas detallado del comportamiento visco elasticos en el caso de

matriz-polimero.

Lee y Kim[103].Han investigado la relajaciéon de carga en perno en polimeros
termoestable de deformaciéon en un plano 2D usando un método de solucién de
ecuaciones diferenciales por computador (BE). El polimero termoestable epoxi
supone efectos visco elasticos lineales y los tornillos de acero se suponen un

comportamiento linealmente eléstico.

El principio de correspondencia de eldstico-visco elastico fue contratado junto con
el modulo de relajacion de traccion dependiente del tiempo y elasticidad para
caracterizar el polimero termoestable. Los esfuerzos normales en el perno y en el
polimero circundante debido a una precarga de perno inicial fueron predichas para
relajarse por 10% y el 3,5%, respectivamente, después de un periodo de
aproximadamente 67 h. Este resultado confirma que el control de la relajaciéon de la

tension en los pernos es importante.

3.8 EFECTOS DE LAS CONDICIONES MEDIOAMBIENTALES EN LA
RESISTENCIA ULTIMAY FALLA

El comportamiento de juntas mecénicas de materiales compuestos consideradas
hasta ahora se ha basado en la suposicion que la estructura de la junta est4 siendo
utilizada en condiciones medioambientales constantes. Esta suposicion no es
necesariamente valida porque los materiales compuestos, debido a su alta rigidez
para soportar altos radios de peso, por lo cual, su uso se encuentra incrementado
en miembros de estructuras primarias en la aviacion moderna, defensa, transporte

y en la industria marina.
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Las condiciones operativas en estas aplicaciones son muy diversas y en ocasiones
adversas. Por ejemplo una junta fijada con pernos deberia resistir temperaturas tan
altas como 177°C cuando se utilizan en el ala de una aeronave que vuela a una
gran velocidad [104]o temperaturas muy bajas como -129°C cuando se usan en un
ambiente criogénico en una estructura intercambiable de un vehiculo marino [105].
Entre las muchas condiciones medioambientales, los efectos de la temperatura (o
efectos térmicos) y los efectos del contenido de humedad (o efectos higroscépicos)
son de preocupacion particular porque ellos tienen una influencia significativa en
el comportamiento de materiales con matriz polimérica. Los efectos combinados de
temperatura y el contenido de humedad son a menudo referidos como efectos

“higrotérmicos”.

Existen dos efectos principales de cambio del ambiente higrotérmico en el
comportamiento mecdnico de materiales poliméricos compuestos [100]. El primero,
aumentara la temperatura causando un ablandamiento de la matriz polimérica
hasta cierto punto. Los incrementos en la temperatura més alld de la llamada
region de transicion del vidrio (Tg), el polimero se convierte también en un
material blando y ya no se pude utilizar como un material estructural como se

muestra en la Figura.

Glassy region Transition region

Dry
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Figura 25. Variacion de la rigidez con la temperatura para un material con matriz polimérica tipico [100].
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La temperatura de transicion del vidrio de un material polimero compuesto “seco”
es denotada por Ty. Cuando el material estd completamente saturado con un
contenido de humedad M, la temperatura de transiciéon del vidrio “mojado” es

denotada por Tgw.

El segundo, incrementos o decrecimientos en la temperatura y/o el contenido de la
humedad pueden causar inflamaciéon o contraccién, respectivamente en los
componentes y este a su vez puede conducir a esfuerzos y deformaciones
higrotérmicas. Tales condiciones medioambientales adversas pueden influenciar
los modos de falla y la resistencia en juntas de materiales compuestos y por lo

tanto es importante incluir estos cambios en el analisis.

3.8.1 Juntas con pernos. Para caracterizar los efectos de los pardmetros
medioambientales y geométricos en el esfuerzo soportado en juntas de materiales
compuestos, las investigaciones experimentales que fueron llevadas por Parida y
otros [106] para los dos tipos de configuraciones de juntas de solapa con simple y
doble perno. Las juntas de materiales compuestos hechos de carbén/epoxi
(T300/914C) en configuraciones unidireccionales y bidireccionales, se construyen 5
probetas construidas con tela de fibra de carbono (la proporcién de la tela con
respecto a la resina debe ser 50%/50%) en unas condiciones de calor y humedad

(HW) para la prueba.

La prueba de (HW) consiste en mantener las probetas en unas condiciones
ambientales mediante una cdmara que sea capaz de mantener una temperatura y
una humedad relativa (RH) de 70°C y 85% respectivamente por un periodo de 16 a
25 semanas y para realizar la prueba de resistencia las probetas deben tener

condiciones ambientales de 100°C y 85% RH.
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Se observé que el nivel de absorcién de humedad fue de 1.25-1.6% basados en el
peso ganado por los especimenes. El esfuerzo soportado, os, y la carga soportada,
P, correspondiente fue registrada para la falla ultima y adiciondndole 2% para
contrarrestar el esfuerzo. Esto condujo a una degradacion de la resistencia que fue
de aproximadamente un 25-30% comparado con los resultados en laminas de RT,
mientras que la degradacion de la resistencia mecénica se observé que disminuy6
un 20% con ldminas de materiales compuestos fabricados con tela. Los autores
también recomendaron el uso de un factor de 0.7-0.75 en los datos de la resistencia
soportada por la temperatura del recinto para llegar a la resistencia admisible con

calor/humedad para el proposito de disefiar uniones con remaches.

Una de las preocupaciones en las pruebas de uniones en materiales compuestos a
bajas y altas temperaturas es que los remaches pueden fallar antes que el material
compuesto falle. Por consiguiente, para garantizar que la unién de materiales
compuestos falle y para probar la unién, con altas cargas en compresion Wang y
otros [107]propusieron una prueba que ha sido usada por varios autores [108]-

[110].

Aqui, el espécimen requerido para la prueba es mas pequefio que los requeridos
para simple o doble vuelta para probar uniones y también pernos totalmente
soportados. La desventaja de este sistema es que el esfuerzo soportado tiene que
ser a compresion en vez de tension y también todas pruebas de resistencia son
llevadas sin ser sujetados los especimenes de los extremos. Los resultados
obtenidos son estimaciones conservadoras de la resistencia soportada natural de
los materiales compuestos (como se discutié anteriormente, la resistencia
soportada de las uniones de materiales compuestos puede ser duplicada cuando la

unién se sujeta con un torque inicial o con una precarga [46].
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Los efectos de varias temperaturas en la resistencia estédtica soportada de uniones
con pernos sin ser sujetados por arriba han sido investigados por Counts y otros
[108]. Las uniones en materiales compuestos hechos de fibra de carbén IM7/K3B
poliamida termopléstico y fibra de carbén IM7/PETI-5 con un almacenamiento

cuasi-isotropico ([+45 °/90°/0°]ss) se escogieron para este estudio.

La configuracion geométrica de los especimenes fue seleccionada para inducir la
resistencia a la falla. Usando el esquema de la prueba de compresion [107]como se
discuti6 anteriormente la resistencia altima soportada (UBS) fue determinada con -
50°C, temperatura de camara (RT) y con 177°C tal como se reciben y especimenes
térmicamente envejecidos con 177°C por 10,000 horas. La carga ultima o maxima
fue definida como la carga correspondiente para una elongacién permanente del
agujero de aproximadamente 4%. En temperatura elevada (177 °C), la resistencia
ultima soportada admitida para materiales como IM7/K3B Y IM7/PETI-5 fue
reducida en un 35% y 21%, respectivamente, y la resistencia ultima soportada para
materiales térmicamente envejecidos IM7/PETI-5 fue reducido en un 24%, cuando

se compara con la resistencia ultima soportada (UBS) en condiciones de camara

RT.

Con temperaturas bajas (-50°C) la UBS admitida y con el material IM7/K3B-5
térmicamente envejecido se increment6 cerca de un 5% comparada con la UBS con
RT. Sin embargo, el anélisis de falla a una baja temperatura revelo dafio extensivo

y una falla repentina de la unién sin previo aviso.

Usando el mismo material, la configuracion geométrica y el esquema de la prueba
como la usada por Counts y otros [108], los efectos de la carga ciclica, radio de
carga, R(definido como el radio del minimo y maximo esfuerzo soportado en el

ciclo de carga), el envejecido térmico en la vida del perno soportando fatiga en
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uniones de materiales compuestos han sido investigadas con una temperatura

elevada de 177°C por Counts y otros[109].

El criterio de falla usado para la fatiga soportada por el perno fue basada en una
elongaciéon permanente de perno-agujero de 10.5% del diametro de agujero. La
vida del perno soportando fatiga del material IM7/PETI-5 muestra un 20% de
mejora con respecto al material IM7/K3B y los resultados para pruebas con varias
frecuencias indicaron que ninguna frecuencia ni una temperatura de
envejecimiento enorme afecta la vida del tornillo soportando fatiga del material
compuesto IM7/PETI-5. Sin embargo, fue observado que el aumento de la relaciéon
R incrementa el méaximo esfuerzo necesario para la falla de las uniones de

materiales compuestos.

Se concluy6 que los modos de falla donde no estaban afectados por la frecuencia,
envejecimiento térmico, la relacién R o el sistema de construcciéon del material. Los
datos correspondientes de la prueba en la temperatura de camara no estaban

disponibles para la comparacion.

El comportamiento dependiente del tiempo de tornillos en uniones de materiales
compuestos con temperaturas elevadas ha sido sujeto de varios estudios recientes,
incluyendo la fluencia minascula ([110]y 250h [111]y una larga fluencia (10,000h)
[113].La respuesta a la fluencia del material compuesto de fibra de grafito
reforzada con matriz polimérica con amarre cuasi-isotrépico, sometiendo al perno
a soportar cargas en un ambiente con temperaturas elevadas ha sido investigada

por Kallemeyer y Stephens [111].

Las pruebas para tensién monotonica y fluencia estatica fueron llevadas con un

torque inicial de sujecion (con un apriete sefialado de 5.75 N m) en temperaturas
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de 23°C, 100°C y 150°C. En las pruebas de tension, la rigidez de la junta se redujo
en 38%, pero la elongacion del agujero se incrementé en un 33% con una
temperatura elevada (150°C). La resistencia ultima soportada (UBS) fue reducida
en un 12% (Figura(a)) cuando se compara con las pruebas realizadas a temperatura

ambiente.

Las pruebas de fluencia en un nivel igual de esfuerzo aplicado para 90% del
promedio de UBS, las elongaciones son significativas ya que dependen del tiempo,
un incremento sustancial en la tasa de fluencia y un decrecimiento en el tiempo de
fractura fue observado(Figura(b)) con un incremento en la temperatura. Con un
incremento inicial de sujeciéon superior del valor indicado (5.65 N m), se observo
un decrecimiento en la elongacién del perno y el agujero en un factor de 2 a 4,
indicando esto la importancia de una precarga inicial del perno en uniones de

materiales compuestos.

Wright y otros. [112]investigaron en un periodo corto (250 h) el comportamiento de
la fluencia soportada por la mayoria de los pernos y las probetas con uniones
apernadas hechas del material IM7/K3B envejecidas con una temperatura de
177°C 'y 204°C por 5000h y 10,000h con y sin un torque de sujecién superior. La

carga ultima y el criterio de carga son los mismos que uso Counts y otros. [108].

Fue observado que las probetas analizadas sin un torque de sujecién superior
fallaron instantdaneamente con cargas continuas con respecto a las probetas con un
torque inicial de sujecién superior de 575 N m y con este alli no hubo una

elongacién permanente de perno-agujero en todas las probetas sujetadas.

Por otro lado, fue concluido que la resistencia soportada en laminas del material

IM7/K3B fue insensible a la deformaciéon dependiente del tiempo con
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temperaturas por encima o debajo de 204°C. Usando una aproximacion similar y
una configuracion de prueba Ahmad y otros [113]concluyeron que el material
IM7/PETI-5 muestra unas propiedades de soporte de fluencia en el perno
perfectas sobre el material IM7/K3B. Una preocupacion planteada por los autores
aqui fue que con una temperatura elevada las uniones fallan repentinamente sin

ninguna advertencia.

La capacidad de carga transportada por la matriz polimérica basado en uniones de
materiales compuestos sujeta a una combinaciéon de condiciones de calor y
humedad (inmersién en agua u otras sustancias corrosivas que estén a
temperaturas elevadas) se ha encontrado una disminucién en esas probetas con

unas condiciones de RT. [114][115].

Un estudio experimental sobre la capacidad de carga transportada para materiales
pultrusionados hechos de fibra de vidrio con refuerzo plastico (GRP) en uniones
con simple perno sujetas a tensiéon y a condiciones de calor y humedad ha sido
efectuado por Turvey y Wang [114]. Tres diferentes temperaturas (20°C, 60°C y
80°C) y dos diferentes periodos de inmersién (6.5 y 13 semanas) fueron escogidos.
Como lo esperado, para ambos periodos de inmersién, las capacidades de carga
en las uniones decrecieron como con un incremento en la temperatura. Las
reducciones en la capacidad de carga en las uniones debido a condiciones calientes

y hiimedas fueron cuantificadas y mostradas de una forma minuciosa.

Por ejemplo, se encontré que mds de un 60% de la capacidad de carga conducida a
tensiéon en uniones con simple perno se perdi6 después de sumergirse en agua
durante 6.5 semanas con una temperatura de 60°C. Esto se evidencia en la Figuraque
la temperatura creciente para un ambiente a 60°C reduce las cargas de falla que

soporta el perno de uniones disefiadas para fallar bajo modos de soporte por 39%,
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63% y 70%, respectivamente, para los casos de: no inmersién en agua (seco),

inmersion en agua por 6.5 semanas y por 13 semanas, respectivamente (ver Figuraa

y b).

Esta temperatura es inferior a la maxima temperatura de servicio recomendada por
el fabricante para este tipo de material pultrusionados GRP. Los modos de falla de
uniones con simple tornillo a tensién también cambiaron dependiendo de la
temperatura y el periodo de inmersién. Por ejemplo, las probetas que fueron
disefladas para fallar bajo tension, fallaron por debajo de lo esperado

incrementando la temperatura.

a 120w b
60
X - Rupture >< 100°C
= - iy
& 8
P 2 a0
3 >
1
2 5
&0 > 30
£ e}
5 7
k3 =)
2] 8 204
2
D
a
10
0. ~r —
10! 0 10' 10 10! 10 10° 10°
Percent Hole Elongation Time (sec)

Figura 26. (a) tipica curva de esfuerzo soportado versus porcentaje de elongacion de tensién monotonia
para pruebas en fibra reforzada con matriz polimérica, (b) Componente de fluencia del porcentaje de
elongacion en aplicaciones de nivel de esfuerzo igual al 90% del promedio UBS. [111]
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Hurd y Yuan [115] también investigaron los efectos de las condiciones de un
espécimen sumergido en un liquido corrosivo caliente para analizar el
comportamiento y la capacidad de carga ultima de uniones apernadas en
materiales compuestos que son usadas en la ingenieria civil de estructuras hechas

de GRP pultrusionados con matriz de poliéster isofélico.

Las uniones fueron seleccionadas de tal forma que se induzca una respuesta al
fracaso. Las condiciones calientes y humedecidas del espécimen fueron logradas
sumergiendo la unién en agua manteniendo una temperatura de recinto RT (23°C)
y con temperaturas elevadas (38°C, 52°Cy 66°C) por 60 y 30 dias respectivamente.
La resistencia tltima soportada correspondié a una elongacién permanente del

agujero de 4% de su didmetro.

Después del periodo de inmersién, la humedad contenida fue registrada y se
encontraron los siguientes porcentajes: 0.5%, 0.7%, 1.3% y 1.7% con una RT de
38°C,52°C y 66°C, respectivamente y se observo el correspondiente porcentaje de
reduccioén en la resistencia soportada que fue de 27%, 35%, 48% y 50%, cuando se

compara con los valores de RT en condicion seca.

3.8.2 Uniones Con Pasadores. Usando el mismo material y el mismo esquema de
prueba usado por Counts y otros[108]. La resistencia soportada por uno o varios
pasadores en uniones de materiales compuestos fue investigada por Walker
[116]en tres diferentes temperaturas de operaciéon que son 177°C, 21°C, y -129°C.
Un modelo detallado de elementos finitos en tres dimensiones fue desarrollado
usando pasadores rigidos sin fricciones y usando el méximo criterio de esfuerzo,

mientras se restringe solo los desplazamientos radiales en el limite del agujero.
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De esta manera se observado que la temperatura decreciente aumenta la
resistencia soportada por todos los amarres. El modo de analisis de falla revela que
el decrecimiento de la temperatura incrementa la probabilidad de presentarse falla
debida al esfuerzo cortante. Sin embargo se encontré que al incrementar la
temperatura decrece la resistencia soportada y algin otro modo de falla es

probable.

Goswami [117] computé las cargas tltimas y las resistencias soportadas en
uniones con pasadores de materiales compuestos usando tres diferentes criterios
de falla (Hashin, Tsai-Wu y esfuerzo maximo). La geometria y la configuracién del
material asi como el ambiente térmico fueron similares a los utilizados por Walker
[116]. Las ventajas e inconvenientes relativos de los tres criterios de falla que son

ampliamente utilizados fueron analizados y discutidos.

La resistencia soportada prevista usando el criterio de falla de Hashin y el del
esfuerzo maximo mostraron una buena concordancia en condiciones RT y con alta
temperatura (177°C) pero en baja temperatura (-129°C) la concordancia no es

buena.

El criterio polinémico de falla de Tsai-Wu entrego los resultados més conservativos
en todas las temperaturas anteriormente mencionadas y entre todos los tres
criterios probados. La posible razén para la diferencia en los resultados de la
resistencia soportada en bajas temperaturas fue atribuida a las propiedades del

material a baja temperatura.

Es de anotar, que el modulo longitudinal compresivo del material laminado
IM7/PETI-5 no cambio con la temperatura, considerando que la correspondiente

resistencia se reduce significativamente. Por ejemplo, el modulo compresivo lateral
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decrece aproximadamente en un 10% con -129°C, y también se incrementa por
aproximadamente un 30% con 177 °C, cuando se compara con las propiedades

correspondientes en temperatura de recinto (RT).

Los procesos de falla y la resistencia soportada de pasadores en materiales
compuestos laminados maés alla de la temperatura de transicién del vidrio, Tg, de
la matriz polimérica, ha sido estudiado usando un cédigo incremental FE basado
en la actualizaciéon que realizo La gran gian del acercamiento hecho por Chen y
Lee [118]. El material laminado fue hecho de fibra de vidrio/ poliéster S-500 (GFRP)
(Tg = 60°C) y fibra de carbono/epoxi (CFRP) (Tg = 240) con varias proporciones de
¢/d y w/d. El criterio de falla cuadratico propuesto por Hashin [71] combiné y uso
reglas similares para las propiedades del material que habian sido usadas por

Shokrieh y otros[119].Para predecir la resistencia soportada en laminas.

En base a los resultados computados se observé que una cantidad sustancial de la
resistencia ultima se perdia cuando la temperatura esta préxima a la Tg. Por
ejemplo, las resistencias tltimas de materiales laminados hechos de S-500 GFRP
con Tg, se redujeron a la mitad con respecto a los probados a RT. También el modo
de falla y la resistencia soportada de laminas con diferentes relaciones de ¢/d y w/d

variaron significativamente con el incremento de la temperatura.

Un comportamiento parecido también fue observado para el material S-500 CFRP
(laminas) que mientras las propiedades son semejantes a los modos longitudinales,
la relaciéon mayor de Poisson y la resistencia longitudinal a tensién no fueron
afectadas, las propiedades semejantes como el modulo transversal, el médulo de
esfuerzo al corte, la resistencia compresiva longitudinal y transversal y la
resistencia a tensién transversal fue reducida drasticamente con el incremento en la

temperatura.
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En inmersiéon en sustancias corrosivas se encontr6 que afecta la resistencia
soportada en uniones con pasadores de materiales compuestos, este estudio fue
realizado por Yilmaz y Sinmazcelik [120].Las uniones fueron hechas de fibra de
vidrio picada en trozos pequefios con una orientacién aleatoria reforzada con
polyphenylenesulphide y fibra de vidrio picada en trozos pequefios con una
orientacién aleatoria y materiales compuestos reforzados con particulas de

carbonato de calcio.

La prueba consisti6 en exponer un grupo de uniones al aire libre y luego se
sumergieron en una solucién de 10% de HNOsy otro grupo se sumergié en una
soluciéon de NaCl por tres meses (90 dias). Se observé que las muestras sumergidas
en la soluciéon de 10% HNOs dio como resultado la mas alta carga soportada.
También se notd que las muestras sumergidas en la soluciéon de 10% HNOs3
absorbieron la mas alta energia hasta la falla catastréfica comparada con las
muestras originales (muestras de referencia no sumergidas) y los resultados de las
muestras sumergidas en la solucién de NaCl, se muestran en la Figura.La razén
dada por los autores fue que las muestras sumergidas en una solucién de 10%

HNO:3 se volvieron maés ductiles.
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Figura 28. Curva carga-desplazamiento para fibra corta GFRP (tipo F) para juntas de materiales
compuestos[120].
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En todos los estudios citados anteriormente, la temperatura y la humedad no
fueron ciclicas, sin embargo, para simular las condiciones de servicio reales
encontradas en las estructuras que contienen uniones con sujetadores, la
temperatura y/o los niveles de humedad deben ser ciclicos. Un estudio semejante
fue hecho por Chen [121].Se investigaron los siguientes topicos: la resistencia
estitica soportada, comportamiento por fatiga y la relajacion de la carga en el
perno en uniones de materiales compuestos apernadas hechos de grafito/epoxi

IM6/3501-6 y IM7 /8552 expuestos a unas condiciones ciclicas higrotérmicas.

Los especimenes que fueron expuestos a una temperatura elevada (90°F y 120°F) y
niveles de humedad (98% de humedad relativa (RH)) en un ambiente
proporcionado por una camara especial. Las condiciones higrotérmicas ciclicas se
hacen por periodos de 1 a 4 meses, sometiendo a los especimenes a temperaturas
elevadas durante las primeras 12 horas y luego se someten a condiciones de RT por

las siguientes 12 horas.

La definicién de falla bajo condiciones de carga a fatiga es mas compleja que la
definicién usada para carga a tensiéon monotonica. Una forma relativamente simple
de monitorear la carga transferida a través de la fricciéon, la carga maxima
soportada y la elongaciéon del agujero de perno en uniones apernadas precargadas
es el grafico de la carga vs curva del desplazamiento de la histéresis (Figura). La
elongacion del agujero del perno fue obtenida sustrayendo el desplazamiento, d,
con el enésimo ciclo de do, en el primer ciclo, fue observado que la fuerza de
relajacién en el perno se incrementé con el aumento de los ciclos higrotérmicos y
una reduccion del 21.7% en la fuerza del perno se observé después de 148 dias de

prueba.
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El incremento de la resistencia estédtica soportada estuvo alrededor de 3.35-9.25%
por el incremento en el torque de sujeciéon superior de 3.95 a 9.50 Nm. En las
condiciones higrotérmicas ciclicas expuestas se encontr6 que se afectd
significativamente la fatiga soportada para el funcionamiento de uniones

apernadas.

First Cycle
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Figura 29. Grafico de la histéresis tipica a fatiga carga- desplazamiento para Grafito/epoxi IM6/3501-6
sometido a condiciones higrotérmicas ciclicas.[121]

Es evidente que en los estudios anteriormente citados la resistencia soportada y los
modos de falla de materiales compuestos en uniones con pernos y con pasadores
pueden verse afectadas significativamente con los cambios en las condiciones del
medio ambiente. Ha sido observado que la resistencia soportada en uniones de
materiales compuestos sujetadas mecdnicamente en condiciones normales y
térmicamente envejecidas, decrece con las temperaturas elevadas, considerando el
incremento en la resistencia con temperaturas por debajo de la temperatura de

recinto.
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Sin embargo, fue notado por varios autores que con temperaturas bajas las uniones
de materiales compuestos revelaron un dafio extensivo, falla repentina de la unién
sin previo aviso y un incremento en la probabilidad de fallar por esfuerzo al corte.
Por otro lado, con temperaturas elevadas, la falla de la unién fue mas predecible y

el modo predominante fue el de la falla en el soporte.

El comportamiento de la fluencia como una funciéon dependiente del tiempo en
uniones apernadas de materiales compuestos cuando se someten a temperaturas
elevadas ha sido estudiado extensamente para un tiempo corto de 100 horas [111] y

un tiempo largo de 10,000 horas [113]con y sin un torque de sujecién superior.

Si bien las uniones que se hicieron en IM7/K3B y IM7/PETI5 mostraron un
comportamiento dependiente del tiempo, todos los niveles de esfuerzos
soportados estuvieron por encima de los esfuerzos ultimos para el disefio de
juntas. Las observaciones hechas por los autores fueron que las uniones de
materiales compuestos expuestas a elevadas temperaturas fallan repentinamente

sin alguna advertencia.

También es evidente que las uniones sujetas a condiciones de calor y humedad
exhibieron baja resistencia soportada y también los cambios significativos en sus
modos de fallas. [114], [115]. Sin embargo, ninguno de los datos estaba disponible
sobre la resistencia soportada o los modos de falla de esas uniones cuando son

sumergidas en agua a baja temperatura o en condiciones heladas.
Son necesarios mds experimentos para entender el comportamiento de las uniones

mecanicamente sujetadas cuando son sometidas a condiciones de carga ciclica

higrotérmica [121]. Generalmente es aceptado que incrementando la relacién de
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carga, R, aumenta el esfuerzo méximo soportado que necesita la unién de

materiales compuestos para fallar.

Se puede concluir que con elevadas temperaturas los modos de falla no fueron
afectados significativamente por la carga ciclica, envejecimiento térmico, relacion R

o sistema material.

3.9 TECNICAS NO DESTRUCTIVAS DE EVALUACION

Como se explico en las anteriores secciones, las uniones mecanicamente sujetadas
pueden actuar como sitios de iniciacion de varios modos de falla. Como
consecuencia, la capacidad de carga transportada, la rigidez y la resistencia de la
junta puede decrecer significativamente y conducir a fallas catastréficas. Uno de
los mayores desafios afrontados ahora es monitorear y detectar los tales defectos
como los que aparecen debido a dafnos por técnicas de evaluaciones no

destructivas (NDE).

Estas técnicas exigen caracterizar simultdneamente y monitorear la integridad
estructural de estructuras de materiales compuestos. Las técnicas de NDE que han
sido desarrolladas para detectar el dafio y para medir las propiedades distribuidas
en el material como: el modulo elastico, fracciéon del volumen de fibra en
materiales compuestos de matriz metalica, matriz polimérica y matriz cerdmica

han sido revisadas por Burke y otros [122].

Una cierta cantidad de las técnicas mencionadas son: ultrasénicas, radiografias y
tomografias computadas, corriente de Foucault, caracterizaciéon de las emisiones
acusticas, métodos térmicos y actsticos. Las revisiones de los diferentes tipos de

defectos y los métodos no destructivos de experimentacién para uniones adhesivas
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fueron publicadas por Adams y Cawley [123]y Munns y Georgiou [124],
respectivamente. Los métodos NDE se usaron para monitorear las uniones
mecédnicamente sujetadas con tornillos en materiales compuestos de matriz

polimérica y materiales hibridos (compuestos y metales) seran discutidos.

3.9.1 Cambio De La Resistencia Eléctrica. En los tltimos anos, las medidas de la
corriente alterna (AC) y la corriente directa (DC), han sido exitosamente usadas en
la deteccion de esfuerzos y deformaciones y también en el monitoreo radiolégico.
Kupke y otros. Han demostrado que estos métodos pueden usarse para clasificar
los diferentes mecanismos de falla en fibras reforzadas con polimero

sometiéndolas a condiciones de carga estatica y dinamica[125].

Ya que las fibras de carbono tienen mas alto grado de conductividad eléctrica que
la mayoria de otras fibras, la mayor parte de la investigacion ha sido concentrada
en laminados de fibra de carbono reforzada con pléstico (CFRP). Para laminados
unidireccionales, Todoroki y otros[126]. Modelaron la conductividad eléctrica en

materiales compuestos para una regla simple de mescla [126].

Considerando que la conductividad eléctrica de la matriz de resina epodxica es
insignificante, la conductividad eléctrica en la direccién de la fibra fue demostrada
para ser directamente proporcional a la fracciéon de volumen de fibra. Los efectos
de la fraccion del volumen de la fibra en la conductividad eléctrica en diferentes

direcciones en materiales compuestos laminados también fueron investigados.

Fue demostrado (Figura) que la conductividad eléctrica se incrementa con el
incremento de la fraccién del volumen de fibra y que atreves del espesor vy las
conductividades eléctricas transversales son muy pobres en comparacion con la

conductividad longitudinal.

120



3 -3 -3
a o b 10710 C ,xi0
6 f
g5 / 30 3
o -
gt L 20 &8
=y - W 5 A
1
0 0 L¥ 0 *’j
0 02 04 06 08 0 02 04 06 08 0 02 04 06 08
Vi v, v,

Figura 30. Medida ortotrépica de la conductancia eléctrica de laminas de CFRP: (a) en la direccién de la
fibra, (b) en la direccion transversal y (c) en direccién atreves del espesor [126]
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Figura 31. Modelos de daiio alrededor del agujero del perno de laminas de CFRP: (a)
deformacién del agujero con perno y (b) deslaminacién. [128]

Es bien sabido que en el caso de materiales isotrépicos la corriente eléctrica fluya a
lo largo del camino mas corto entre dos electrodos. Sin embargo para materiales
compuestos con fibras tan conductoras como la de carbono, la mayor parte de la

corriente eléctrica fluye mas facilmente en la direccion de la fibra [127].
Si existe cualquier rotura en la fibra debida a una falla, el camino de la corriente

cambia, por consiguiente afecta la resistencia eléctrica en la junta de material

compuesto. Este cambio en la resistencia eléctrica es util para detectar el dafio
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emanante en juntas apernadas de materiales compuestos, este fenémeno fue

estudiado extensamente por Shimamura y otros[127][128].

El modelo simple FE fue desarrollado para determinar los cambios en la resistencia
eléctrica debido a la rotura de las fibras, formacion de grietas en la matriz y la
deslaminacion alrededor del agujero del perno. Para este estudio fue seleccionado

el CFRP con un amarre de [45/0/-45/90]s[128].

El dafio es representado por la longitud de deformacién del agujero del perno, Liy
el &rea de deslaminacion, 2, como es mostrado en la Figura(a y b). Los cambios en
la resistencia eléctrica debido a los dafios anteriormente citados fueron predichos

aplicando una corriente de entrada, ;= 10 mA.

Fue observado que la resistencia eléctrica cambia linealmente con el incremento de
la deformacioén del agujero del perno. Sin embargo, en los cambios en la resistencia
eléctrica debida a la deslaminacién y al resquebrajamiento se encontré un

incremento exponencial.

Oda y otros realizaron experimentos para medir la resistencia eléctrica durante las
pruebas de tensién colocando los electrodos con una separaciéon de 30 mm y una
distancia, dy=6, del centro del agujero del perno. El cambio de la resistencia
eléctrica (Figura) indicé que el dafio soportado puede ser identificado. Esto se

verifica también por las sefales de emisién acustica (AE) [129].
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Figura 32. Cambios de medida de carga y resistencia durante la prueba de uniones apernadas de CFRP [129]

3.9.2 Emision Actistica. Cuando el material estd siendo probado para inducir la
falla, las ondas elasticas transitorias son generadas por la liberacién de cambios
ubicados en la micro estructura en el material. La técnica NDE para la emision
acustica puede ser usada para detectar y convertir estas ondas de alta frecuencia en
sefiales eléctricas usando transductores piezoeléctricos interconectados para la
superficie del material. El método AE se considera una técnica NDE pasiva porque
la estructura debe estar bajo una carga controlada para la prueba para generar las

senales AE.

Los parametros AE generalmente monitoreados son la amplitud, pulsos, energia y
sus valores acumulativos. Cuando los datos AE son superpuestas en la curva de
carga-deflexion o en la curva torque-tensién, una clara visualizacion del

mecanismo de falla de la junta en la prueba emerge.

Park investigo los efectos de la secuencia apiladora y la fuerza de apriete en la
resistencia de deslaminaciéon de pasadores y pernos en juntas de carbono/epoxi
monitoreando la energia y las amplitudes AE[46].

Para las pruebas fue necesario utilizar cuatro transductores AE que fueron

interconectados alrededor del agujero del perno. Se observé de la curva carga-
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desplazamiento que la deslaminacién inicial ocurrié muy por debajo de la dltima

carga de rotura.

Superponiendo las sefiales AE en la curva carga-respuesta, las relaciones entre las
sefiales AE y los mecanismos de falla fueron deducidos como sigue: (1)
agrietamiento de la matriz se asocié con la amplitud de las sefiales AE menores de
60 db y teniendo niveles de energia bajos, (2) la rotura de la fibra fue asociada con
la amplitud de las sefiales AE por encima de los 60 db y teniendo niveles de
energia inferiores, y finalmente (3) el cambio de deslaminacién fue asociado con la

amplitud de las sefiales AE de 60 a 77 db y teniendo altos niveles de energia.

Un estudio NDE mds detallado del comportamiento de la falla de juntas apernadas
hechas de CFRP fue llevado a cabo por Xiao e Ishikawa [78]usando AE, radiografia
de rayos X y un microscopio electrénico de exploraciéon (SEM). Dos tipos de
sistemas de material de CFRP IM/PIXA (material compuesto de
grafito/poliamida) y IM600/Q133 (endurecido de grafito/epoxi) fueron probados
separadamente en una configuracién de junta de doble vuelta con la misma fuerza

de torsion inicial.

La respuesta a una carga superpuesta y el nimero de AE con el tiempo es
mostrada en la Figura(a). Se ve claramente que el nimero de AE aumenta
rdpidamente en varias etapas indicando que el dafio soportado es progresivo.
Ademas la progresion del dafio estaba dividido en las siguientes etapas: (1) inicio
del dafio, (2) crecimiento del dafio, (3) fractura local y (4) fractura estructural.
Cuando los acontecimientos acumulados AE para los dos sistemas de material se
superponen en la curva correspondiente de carga-respuesta (Figura(b)) es claro que

para las dos primeras etapas la sefial AE sea casi la misma para los dos materiales,
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pero para las dos ultimas etapas, la respuesta para las sefiales AE son inferiores

para IM/PIXA que para el IM600/Q133.

La razén para esto fue encontrada cuando las imagenes SEM para los dos sistemas
de materiales revelaron fractura por fragilidad para IM600/Q133 y fractura dactil
para IM/PIXA. En la fase final, fractura estructural, los dos materiales compuestos

demostraron una diferencia en la acumulacion de eventos AE de

aproximadamente un 20%.
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Figura 33. (a) Respuesta a la carga y datos AE para IM-7/PIXA carbono/epoxi (b eventos acumulados AE y
respuesta a la carga para sistemas de materiales IM600/Q133 and IM-7/PIXA carbono/epoxi [78].
Una de las preguntas que usualmente surge cuando se unen materiales
compuestos es “;cudnta precarga o carga de apriete deberia ser aplicada por el
sujetador?” Kostreva [130]y Thomas y Zhao [68] han llevado a cabo extensivas
pruebas de torque-tensién con tres diferentes didmetros de pernos y tres diferentes

espesores de materiales laminados (carbono/epoxi IM7/8552).
Para estas pruebas el perno fue apretado con una llave torsiométrica hasta que el
sujetador fall6 o fall6 el espécimen de material compuesto. Los sensores AE fueron

adheridos al espécimen y las sefiales fueron monitoreadas durante el experimento.
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Fue mostrado [130]que para todos los casos la falla en el perno ocurrié debido al
desprendimiento de la rosca antes de que el espécimen de material compuesto
fallara y el incremento exponencial de los pulsos AE (Figura(b)) se observé como la

falla de los pernos se vuelve inminente (Figura(a)).

Thomas y Zhao monitorearon los niveles de energia AE mientras se ejecutaba el
apretamiento en la junta de material compuesto més alld del torque limite
recomendado por el estindar MSFC-STD-486B para juntas metalicas. Una de las
conclusiones principales de monitorear los niveles de energia AE fue que ninguna
de las respuestas AE fueron detectadas en los limites de torque especificados por
MSFC-STD-486B y por consiguiente los limites de torsiéon se concluyeron para

asegurar el apretamiento en juntas de materiales compuestos [68].
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Figura 34. (a) Curva de torque versus tensién para IM7/8552 carbono/epoxi, (b) pulsos AE monitoreados
durante la prueba de Torque tension. [130]

Es claro de investigaciones anteriores en juntas de materiales compuestos que
durante las pruebas de torque-tension, la falla ocurrié en los pernos y no en los

especimenes de material compuesto [130].
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Por consiguiente, para probar los pernos separadamente para determinar su
resistencia y monitorear las sefiales AE puede ser importante. También,
comparando las sefiales AE generadas durante la prueba de uniones apernadas en
materiales compuestos con las sefales AE del perno solo, se puede distinguir

claramente la fuente de las sefales.

Hanel y Thelen [131] monitorearon las sefiales colocando los transductores AE en
el mismo perno. Al probar la resistencia de los pernos acerados utilizando un
dispositivo especializado, la curva de fuerza-desplazamiento y el conteo de AE
fueron superpuestos. Se ve claramente (Figura) que el pico de las sefiales AE ocurrié
cuando el perno alcanzo el limite de elasticidad y luego decrece considerablemente

durante la subsiguiente deformacion plastica.

Adicionalmente, convirtiendo las sefiales AE al dominio de frecuencia usando la
transformada rapida de Fourier (FFT) las sefiales generadas debido a la friccién en
los hilos y los generados debido a la deformacién permanente y la deformacion

plastica podria ser identificadas.
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Figura 35. Curva de esfuerzo deformacion y rata AE con una rosca (métrica M10, longitud 80mm) que

muestra un conteo de los picos AE en el limite de elasticidad. [131]
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3.9.3 Calibraciéon Del Perno. Una técnica simple de auto diagnéstico decosto
efectivo propuesta por Xiao y otros [132] involucra el uso de mediciones de
deformacion en el sujetador para monitorear el dafio soportado en juntas metélicas
y juntas en materiales compuestos. El esfuerzo de deformacion desarrollado en el
sujetador esta registrado por un medidor de deformacién adherido a la superficie

de la cabeza del sujetador como se muestra en la Figura.

La idea basica es que el dafio soportado afecta la deformacién compresiva fuera
del plano en materiales compuestos laminados de esa manera afecta la tension del
perno la cual puede ser detectada por el registrador de deformacién adherido a la
cabeza del perno. La prueba de tensiéon monoténica en especimenes con junta de
doble vuelta hechos de IM600/QC133 carbono/epoxi con amarres [45/0/-45/90]2s

fueron llevados a cabo con un solo perno de acero.

ZIM camera
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Figura 36. Configuracion de la prueba para medir la deformacién en pernos en laminas CFRP usando un

calibrador para la cabeza del perno [132].

Los efectos del perno de presiéon y de la geometria de la junta también fueron
investigados [133]. Las mediciones de AE también fueron hechas para comparar
las mediciones de sensibilidad de deformaciéon del perno. Se observé que la
deformacion del perno y las sefiales AE fueron incrementadas intensamente en el

inicio del dafio como se muestra en la Figura(a).
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También se noté que la mediciéon de la deformacién del perno fue sensible para la
precarga inicial (Figura(b)). Sin embargo, los cambios de la deformacién del perno
fueron insignificantes para las juntas con diferentes geometrias (los cocientes e/d o
w/d). Ningtn esfuerzo fue hecho para monitorear los cambios en las mediciones de
deformacién del perno. Bajo las condiciones ciclicas de carga, la respuesta de las
medidas de deformacién del perno fue impredecible y se observé que era
independiente de la carga histérica. Mas experimentos con materiales diferentes
son necesarios para extender este concepto y monitorear el desarrollo del dafio en

materiales compuestos debido a la carga por fatiga.
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Figura 37. Medidas de deformacion del perno para el material compuesto IM600/Q133 carbono/epoxi: (a)

cargado durante tension monoténica (b) Con varios tornillos cargados con abrazadera arriba [133]

3.9.4 Técnicas De Vibracién. Gibson [134] ha revisado el uso de medidas en modo
de respuesta a la vibracién para caracterizar materiales compuestos y estructuras.
Caccese y otros [135] han investigado el uso de técnicas de vibraciéon para
determinar los efectos de precarga en el perno en juntas apernadas de un hibrido
de material compuesto/metal. Un plato cuadrado hecho de una mezcla de E-
glass/vinyl, este fue fijado a un marco acerado con 16 pernos acerados alrededor

de la periferia del plato.

129



Un actuador piezoeléctrico fue usado para excitar las juntas, mientras los
aceleréometros y los sensores dinamicos de deformacién interconectados para las
cuatro esquinas del plato se usaron para medir la respuesta en la junta. La carga en
la junta consté de: (1) variaciéon de precarga/torque en un perno mientras los
pernos restantes se les aplico un torque a un valor constante, y (2) los niveles de

torque para todos los pernos fue reducido en la misma cantidad.

Las técnicas de vibraciéon usadas para detectar los efectos de los cambios de torque
anteriormente citados fueron: (a) andlisis de baja frecuencia modal, (b) las
funciones de alta frecuencia transferidas entre el actuador y los sensores y (c) las

funciones de alta frecuencia transmitidas entre pares de sensores.

Del analisis modal, se observé que el aflojamiento de uno de los pernos o de todos
los pernos no afecté6 la frecuencia significativamente o el coeficiente de
amortiguacion. Ambos transfieren funcién y los métodos transmision fuero
capases de detectar los pequefios cambios en el caso del aflojamiento de un solo

perno.

Schulz propuso un método global para la deteccion de dafio en materiales
compuestos basado en los principios estructurales de la dindmica sometiendo la

estructura a cargas vibratorias [136].

La técnica se basé en la funciéon de la frecuencia adimensional dominante
transmitida (TF), la cual caracteriza la transmision de la vibraciéon (amplitud y
fase) de un DOF a otro en la estructura. Las principales ventajas del método TF
son que este no necesita de un modelo estructural y tampoco necesita medir la
frecuencia de excitacion. El uso del método para detectar deslaminaciones en

platos planos, vigas y paneles curvados es documentado muy bien en [137], [138].
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3.9.5 Imagen Infrarroja Sénica. La imagen infrarroja sonica (IR) es una técnica
NDE que combina la excitacion vibracional mecanica y el procesamiento de
imagenes IR. Esta técnica puede ser aplicada sobre una gran drea y es rapida y no

invasiva porque solo las grietas y defectos responden a la excitacion.

Recientes desarrollos en esta técnica han permitido ser usados para detectar
defectos naturales y simulados en estructuras metdlicas de aeronaves y en pruebas

para paneles de materiales compuestos.

Han y otros [139]han demostrado la técnica de vibraciones mecanicas inducidas en
esta prueba experimental usando una fuente ultrasénica de excitaciéon de 20 kHz.
La energia mecénica se disipo debido a la presencia de grietas y desligaduras que
producen calentamiento debido a la friccién, lo cual da como resultado un

aumento en la temperatura local en la superficie de prueba.

La distribuciéon de la temperatura es captada por una camara de video IR. La
velocidad de la superficie de la prueba se midié también usando un vibrémetro

laser Doppler cerca de la region defectuosa.

Para demostrar la aplicacion del procesamiento de imdagenes sénicas IR, una
seccién unida por remaches de una aeronave Boeing 727 con un dafio extenso por
fatiga fue probada y la imagen IR de esta estructura mostro claramente grietas

alrededor de los remaches.
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4. REALIZACION DE PRUEBAS Y ANALISIS DE RESULTADOS

Para la realizacién de las pruebas, como primera medida fue necesario buscar un
método conveniente para la elaboracién de las probetas, ademés adquirir las
respectivas destrezas y conocimientos para operar los equipos necesarios para

hacer los respectivos ensayos experimentales.

Los procedimientos que existen para la elaboraciéon de las probetas van desde
configuraciones complejas hasta procesos simples (artesanales) que al final son los
mas utilizados en las industrias convencionales. Es por eso que se decidi6é optar
por un método simple que permitiera conocer més de cerca las diferentes etapas de

la elaboracion.

Hoy en dia la mayoria de equipos para pruebas de materiales son automatizados y
adicionalmente poseen sistemas de adquisiciéon de datos, lo que permite un facil
manejo, pues basicamente solo se requiere una pequefia induccién para el montaje

de las probetas.

4.1 MOLDE

Inicialmente se hizo un prototipo en madera, con las dimensiones de las probetas,
basado en la norma ASTM 3039, cuyas dimensiones son: 250mm de largo, 25mm
de ancho y 5mm de espesor. Cada molde debia tener dos probetas para armar la

respectiva union.

Luego de esto, la decisién fue elegir el material del molde. Las opciones al alcance

eran aluminio, madera y yeso; sin embargo, lo mas accesible, en términos de
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costos, versatilidad y comodidad, era silicona, puesto que no necesita desmoldante
y es el material mas recomendable para esta configuracion geométrica, ya que se

trata de una estructura relativamente pequena.

Fotografia 1. Molde de silicona

Fuente: autores

4.2 CONSTRUCCION DE PROBETAS
Luego de consultar estudios académicos y empiricos, y con la asesoria de los
distribuidores de los materiales requeridos, se decidi6é que la resina més adecuada

para el trabajo en cuestion, era la No. 856 cuyas propiedades se muestran en el
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anexo Anexo B. Ficha técnica resina CRISTALAN 856También se utilizo
catalizador y fibras de vidrio tipo tela, tipo hilo y tipo picada (ver propiedades
anexo Anexo C. Ficha técnica fibra de vidrio Finalmente se utilizé6 cera

desmoldante.

Las proporciones de material para la mezcla fueron: 50% de resina y 50% fibra de
vidrio; adicionalmente para la sub-mezcla de resina, por cada 100 partes de ésta, se

agregaban 4 de catalizador, para que reaccione.

Un obstaculo a que enfrento en la elaboracién de las probetas fue el acabado de
estas, puesto que cinco de sus seis caras tenfan un acabado perfecto, pero la cara
superior quedaba rugosa e irregular y este material no servia para someterlo a las
pruebas de resistencia objeto de este trabajo, porque la maquina de ensayos
requiere que todas sus superficies sean perfectamente lisas para permitir un buen
agarre. La solucion fue poner sobre el molde un una placa de vidrio sobre las

probetas para eliminar el exceso de material y lograr un acabado liso.

No obstante, durante el proceso de fabricacion, la mayoria de las probetas tenian
burbujas, causadas por la mala colocacién de la placa de vidrio; a pesar de la
presion ejercida ya habia burbujas y estas no se podian quitar. Para mejorar el
proceso de fabricacién, se concluy6 que lo més conveniente era agregar poca resina
en cada capa de fibra de vidrio; de manera que se aplicaba una capa de resina,
luego una de fibra de vidrio y se iba compactando con una brocha o espatula,

posteriormente otra capa de resina y otra de fibra de vidrio hasta llenar el volumen

del molde.
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En total se realizaron un total 200 probetas de las cuales150 se utilizaron para los
ensayos (50 por cada tipo fibras), otras se usaron para la calibracién de la maquina

y un porcentaje pequeiio presentaban defectos por fabricacion.

Fotografia 2. Diferentes etapas para la construccion de las probetas

Fuente autores

Finalmente, para evitar burbujas en la cara superior del molde, descubrimos que el
problema radicaba en la mala colocacién de la placa de vidrio asi que se modificé
este procedimiento: Una vez lleno el volumen del molde con capas de resina y
tibra de vidrio, se aplicaba desmoldante en la placa de vidrio y esta se iba posando
sobre el molde de manera perpendicular inclindndola de 90 a 0°, con esto se
eliminé el exceso de resina y las burbujas. El tiempo de desmolde de las probetas

es de 24 horas y el tiempo de curado de estas, es de 48 horas.

4.3 EQUIPO UTILIZADO
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Las pruebas fueron llevadas a cabo en los laboratorios de ingenieria civil, para
estas se utiliz6 el equipo de ensayos a tensiéon ISNTRON 1125 automatizado con
sensores, utilizando una celda de carga de 1000 Kg y un sistema de adquisicién de

datos de la National Instruments.

Los diferentes componentes de la maquina para los ensayos son mostrados en la
Fotografia, en la cual se logra apreciar el tipo de montaje utilizado. También es de
anotar que la maquina cuenta con un equipo de cémputo que cuenta con la
interfaz necesaria (Fotografia) para la adquisicion y procesamiento de datos, ademés
es posible operar la méquina desde este o si se prefiere puede utilizarse un modo

manual.

Con los datos registrados, el programa Lab View genera un informe en ms Excel el
cual consta de una tabla de datos con las siguientes variables mediadas: tiempo,
fuerza, deformacion, esfuerzo y deformacion unitaria. Al mismo tiempo se generan
las graficas de: fuerza vs deformacién, esfuerzo vs deformacién unitaria, fuerza vs

tiempo y deformacion vs tiempo.

Celda de carga
1000 Kg

Botones de mando

Encendido del
equipo

Fotografia 3. Montaje de equipo Instron 1125

Fuente autores
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Fotografia 4. Interfaz

Fuente autores

4.3.1 Protocolo De Puesta En Marcha Del Equipo. Para la realizacion de las pruebas
se tiene que seguir algunos pasos bdsicos necesarios para obtener buenos

resultados.

v" Encendido de la maquina: este se lleva a cabo accionando el interruptor
dispuesto para esta operacion.

v" Encendido de sensores: los botones de mando de sensores estan ubicados en la
parte derecha de la maquina esos permiten la operacién manual del equipo
necesaria para el montaje de la probeta.

v' Apertura del programa de la inter faz en LabView que permitira la adquisicion
de datos durante la prueba Fotografia.

v" Montaje de la probeta: este se lleva a cabo en varias etapas. fotografia 3.
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Fotografia 5. Montaje de probeta

Fuente autores

4.3.2 Montaje De Probeta
1) Se instala la probeta en la mordaza superior montada en la parte inferior

)
2) Se coloca la mordaza superior en su posiciéon
3) Montaje de mordaza inferior

)

4) Se coloca el programa de labView en modo manual y mediante los botones de
mando bajamos o subimos la mordaza superior para alinear la probeta.

5) Montaje final
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Seleccion de parametros: en este paso se seleccionan aquellos parametros que
tienen influencia para cada tipo de prueba como son: velocidad, tipo de

material, celda de carga entre otros, Fotografia

(manual, automatico) |

Operacion del éqﬁipo

Seleccion de velocidad

Tipo de celda (1000~
1000 Kg) '

Inicio de la prueba

Seleccién del tipo de probe
(plastico, madera y otros)

Fotografia 6. Interfaz y parametros de operaciéon

Fuente Autores

4.4 ANALISIS DE RESULTADOS

4.4.1 Calculos obtenidos mediante la utilizacion de la normativa ASTM. Se tomo

un valor promedio para cada prueba con el cual se realizaron los célculos.
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Fuerza de tension en los agujeros ASTM D-5766, D-3039 y D 953-02

FxOHTu = Pnax/A

Donde;

F,°PT"= Resistencia ultima a tension en agujero abierto Mpa. [Psi]
Pnax= Maxima carga antes de la falla N [Lbf]
A = Area transversal para el método de prueba D-3039/D-3039, mm? [In?]

Calculo tipo para las probetas de fibra tipo picada con perno.

FxOHTu = Pnax/A

Prax= 2572, 46 N

A = (25 mm *5mm)= 125 mm?

onru _ 2572,46 N

=———=20,58M
* 125mm? ’ pa

El valor del promedio y desviacién estdndar de la prueba esta dado también en la

norma ASTM D-5766 y es de:
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S

Sp-1 = ( x}—nx7?)/(n—1)

CV =100 S,_1/x

Donde;

x=Valor promedio
Sp—1=Desviacién estandar
CV = Coeficiente de variacién en porcentaje

n=numero de probetas

x;= valor de la propiedad

Promedio;

Probeta No. | Fuerza
[N]
2677,69
2647,7
2151,634
2812,83

Q= W|N| -

x = (2677,69 + 2647,7 + 2812,83)/3

x =2712,74 N

4 Este dato no se tomé en el ensayo la probeta se deslizo entre las mordazas debido a un mal
montaje.
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Desviacion estandar;

S

Coeficiente de variacion;

CV =100 % 29/2572,46

CV =11,27%

Los datos para la realizacion de los célculos se tomaron a partir de las probetas que
presentaban un comportamiento similar, descartando asi aquellas donde se
presentaron errores de montaje producidos principalmente por la falta de apriete

en la mordaza e imperfecciones debidas al proceso de fabricacion.

El esfuerzo ultimo para fibras de vidrio tipo E es de 3448 MPa> en comparacién con
un acero tipico empleado en disefio como el AISI 1020 el cual tiene un valor de

440 MPa.

A continuacién se mostrara una tabla con los distintos valores para cada prueba
realizada en juntas de fibra de vidrio con (perno, remache) y probetas sin unién

(agujero central y sin agujero).

5 Datos obtenidos de http:/ /www.matweb.com
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Probeta tipo: Picada
Tipo de prueba: Perno
fecha: 13-09-2010

Numero de probetas:3 Velocidad
de la prueba: 5mm/s

Esfuerzo Mo.d}ﬂo de Desviacion Coeficiente de
Fuerza [N] elasticidad (E) . o ...
[MPa] Estandar % variacion %
[Mpa]
2712,74 21,702 1240,563 3,24 0,3224
Probeta tipo: Picada |
Tipo de prueba: Sin perno -
fecha: 15-09-2010
Numero de probetas: 3
Velocidad de la prueba: 5 mm/s ©
Fuerza [N] Esfuerzo IM:id]il(;o dd(eE) Desviacion Coeficiente de
uerza [MPa] elas [I\C/Ip:] Estandar % variacion %
3852,30 41,091 1508,506 10,78 1.078
Probeta tipo: Picada _
Tipo de prueba: Remache
fecha: 16-09-2010
Numero de probetas: 4
Velocidad de la prueba: 5 mm/s Ip
Médulo de
Fuerza | Esfuerzo elasticidaq | Desviacion Coeficiente de
N MPa estandar% variacion %
[N] [MPa] (E) [MPa] o o
1735,91 13,339 911,733 6,46 0,646
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Probeta tipo: Picada
Tipo de prueba: Agujero
tfecha: 19-09-2010

Numero de probetas: 3
Velocidad de la prueba: 5
mm/s

l ¢

!

Moédulo de
Fuerza |Esfuerzo elasticidad | Pesviacion Coeficiente de
[N] [MPa] (E) [MPa] estindar % | variacién %
3908,96 31,271 556,451 3,76 0,376
Probeta tipo: Hilo m
Tipo de prueba: Perno [
fecha: 14-09-2010
Numero de probetas: 5
Velocidad de la prueba: 3 h
mm/s LI
Moédulo de
Fuerza | Esfuerzo elasticidad Desviacion | Coeficiente de
[N] [MPa] (E) [MPa] estandar % variacion %
772,85 8,667 914,551 20,23 2,023
robeta tipo: Hilo
Tipo de prueba: Sin perno o
fecha: 15-09-2010
Numero de probetas: 5
Velocidad de la prueba: 5 mm/s ©
Fuerza | Esfuerzo le\;[:::?clizgg Desviacién | Coeficiente de
. 0 c o
[N] [MPa] (E) [MPa] Estandar % variaciéon %
6251,09 50 1721,817 13,17 1,317
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Probeta tipo: Hilo
Tipo de prueba: Remache
fecha: 16-09-2010

Numero de probetas: 3
Velocidad de la prueba: 5 mm/s

|1

Médulo de
Fuerza | Esfuerzo . . Desviacion | Coeficiente de
[N] [MPa] elasticidad estandar variacion %
(E) [MPa] ’
885,10 8,895 963,425 14,973 1,497
Probeta tipo: Hilo
Tipo de prueba: Agujero o
fecha: 19-09-2010 [
Numero de probetas: 4 j
Velocidad de la prueba: 5 mm/s =
Fuerza | Esfuerzo MOd}ll.O de Desviacion | Coeficiente de
[N] [MPa] elasticidad estandar variacion %
(E) [MPa] "
4945,35 39,563 1698,791 8,712 0,8712

Probeta tipo: Tela
Tipo de prueba: Perno
fecha: 14-09-2010

Numero de probetas: 5

Velocidad de la prueba: 5 mm/s P
Moédulo de
Fuerza Esfuerzo . . Desviacion | Coeficiente de
[N] [MPa] elasticidad estandar variacion %
(E) [MPa] ’
2654,87 21,24 1292,918 6 0,6
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Probeta tipo: Tela
Tipo de prueba: Sin perno
fecha: 15-09-2010

Numero de probetas: 3
Velocidad de la prueba: 5 mm/s

Fuerza | Esfuerzo MOd}ﬂ.o de Desviacion | Coeficiente de
[N] [MPa] elasticidad estandar variacion %
(E) [MPa]
5835,44 41,415 1815,150 7,745 0,7745
Probeta tipo: Tela
Tipo de prueba: Remache T
fecha: 16-09-2010 .
Numero de probetas: 4 ‘
Velocidad de la prueba: 5 mm/s o
Moédulo de
Fuerza | Esfuerzo lasticidad Desviacion | Coeficiente de
N] [MPa] €as estandar variacion %
[ (E) [MPa]
1847,87 14,783 1012,913 3,85 0,385
Probeta tipo: Tela I
Tipo de prueba: Agujero -
fecha: 19-09-2010 ‘
Numero de probetas: 5 \
Velocidad de la prueba: 5 [ ‘
mm/s
Moédulo de
Fuerza | Esfuerzo lasticidad Desviacion | Coeficiente de
N] [MPa] ¢ estandar variacion %
[ (E) [MPa]
3555,28 28,44 1539,536 6,854 0,6854
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Haciendo una comparacién entre los datos obtenidos para las pruebas de fibra de
vidrio tipo picada se encontré que la unién apernada presentaba una disminucién

aproximada del 30% respecto a pruebas con probetas sin perno.

En las juntas remachadas se ve una disminucién en capacidad de carga cercana a
un 26% en comparacién con sus similares apernadas, debido a la deslaminacion y
microgrietas generadas al momento de realizar la unién, haciéndolas mas
ineficientes, pero no por ello dejan de ser las mas utilizadas en la industria ya que

evitan el desajuste de la estructura producido por las vibraciones.

Seria recomendable la utilizacion de arandelas en este tipo de junta para aumentar

el &rea de contacto y asi mejorar su comportamiento bajo carga de tension.

La desviacion estdndar en las probetas de fibras de vidrio tipo hilo para las
diferentes configuraciones mostradas es relativamente alta tomando valores de
20,23% para las juntas unidas con perno, 13,17% para probeta sin perno, 14,97%
remache y agujero del 8,72%, esto debido a la distribucién de la fibras no en
uniforme para cada probeta esto debido al método de fabricacién de las probetas.

La deformacién en las probetas se ve afectada cuando se someten a un proceso de
maquinado por ejemplo: agujeros, entallas, muescas entre otros, provocando una
disminucion considerable como se muestra en las probetas de fibra de vidrio tipo
picada con valores de 4,283 mm y 2,73 mm para ensayo sin perno y con agujero

respectivamente.

Para obtener una mayor uniformidad en los datos se necesita mejorar el método de
elaboraciéon de las probetas al igual que el montaje al momento del realizar la
prueba ya que no se cuenta con instrumentos de calibracién que permita dar el

mismo torque de sujecién en las mordazas del equipo.
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4.4.2 Curvas esfuerzo Deformacién Unitaria y modos de fallo. El diagrama de
esfuerzo deformacion unitaria es uno de los mds importantes en la ingenieria,
permite determinar ciertos parametros en el material y asi tener una idea de qué

tipo de carga puede soportar y hasta donde se puede llevar antes de que falle.
De igual forma brinda informacién importante del material, permitiendo

caracterizarlo mostrando las diferentes zonas por las cuales pasa al aplicar la carga.

Probetas de fibras de vidrio tipo Hilo

Ezfuerzo Vs. Deformacion Unitaria

Probeta 1
Probeta 2
Probeta 3
Probeta 4
Probeta 5

Esfuerzo (Kgf/mm2)
w
1

T T T T T T
0,000 0,005 0,010 0,015 0,020 0,025 0,030
Deformacion Unitaria (mm/mm)
Figura 38. Curva Esfuerzo deformacién unitaria para Probetas de Hilo con agujero abierto

Fuente Autores

En la Figura se puede ver un comportamiento uniforme de las probetas empleadas
para este ensayo con una deformacién unitaria en la falla promedio de 0,024192938
mm/mm, no se cuenta la con una curva tipo para realizar una comparacién con los

datos obtenidos durante las pruebas.
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Este es uno de los objetivos de esta investigacion, obtener datos caracteristicos para
cada configuraciéon de fibra de vidrio cominmente usados en el medio para la
fabricacion artesanal de piezas de carrocerias para vehiculos de carga y pasajeros

principalmente, usando juntas.

Los datos obtenidos se hicieron siguiendo las indicaciones sefialadas por el comité
ASTM D-30, normas militares (MIL-HDBK-17F) y aeroespaciales (NASA)

indicadas en el marco tedrico de la presente investigacion.

Fotografia 7. Modo de falla con desprendimiento de material en Probeta Hilo Agujero centro

Fuente Autores

Durante las experiencias realizadas se obtuvieron diferentes tipos de falla. Uno de
ellas con desprendimiento de material (Fotografia) causada por la presencia de

pequenas imperfecciones en la probeta tales como burbujas, apilamiento de fibras
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y presencia de micro grietas generando concentradores de esfuerzos mostrando la

fragilidad del material.

6 < Esfuerzo Vs. Deformacion Unitaria

)

g4

Py 4

bh

)

o) 34

5

3 ] Probeta 1

W)

= 24 Probeta 2
1 Probeta 3
14 Probeta 4
. Probeta 5
R
0,000 0,005 0,010 0,015 0020 0025 0,030 0,035 0,040

Deformacion Unitaria (mm /mm)
Figura 39.Curva Esfuerzo deformacién unitaria para Probetas de Hilo sin agujero

Fuente Autores

El comportamiento exhibido por las probetas de fibra de vidrio tipo hilo bajo
carga de tension para las pruebas de agujero abierto y sin agujero segtin la norma
ASTM 5766/5766M-02a mostro que este tipo de configuracién se comporta muy
bien a tensién alcanzando valores de carga muy superior a las configuraciones de
tibra de vidrio tipo tela y picada, haciendo ideal este tipo de configuracién para la

elaboracion de tubos y recipientes que estén sometidos a cargas de tension.
Caso contrario a lo ocurrido en las pruebas de pernos y remaches donde el

comportamiento de este tipo de juntas no fue bueno ya que fallé6 con cargas

relativamente bajas.

150



La reduccién en la capacidad de carga comparada con la junta apernada estuvo
alrededor del 12 % un valor significativo al momento de seleccionar este tipo de

junta para una aplicacién especifica.

Fotografia 8. Falla atipico Probeta Hilo Sin agujero

Fuente Autores

El montaje para este tipo de material se debe hacer con mucho cuidado ya que si
aplicamos una gran fuerza en las mordazas aparecen grietas cerca de ellas
induciendo una falla en el material en esta zona lo cual lleva a resultados erréneos.
Lo ideal seria contar con un instrumento de calibraciéon que permita aplicar igual
torque en cada montaje. Por otro lado se debe ajustar bien la probeta para evitar

que se deslice dentro de las mordazas afectando atin més los resultados obtenidos.

La falla presentada es tipica en materiales fragiles, no presenta fluencia en el

material por lo tanto el médulo de elasticidad es alto.
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Esfuerzo Vs. Deformacion Unitaria
1,2
1,0
EE |
g 0,8
o i
3
3
- 06
N
3] i
£
4 0.4 Probeta 1
Probeta 2
i Probeta 3
0,2 - Probeta 4
i Probeta 5
0,0 . , . r . , : \
0,000 0,005 0,010 0,015 0,020

Deformacion Unitaria (mm /mm)
Figura 39. Curva Esfuerzo deformacion unitaria para Probetas de Hilo con Perno

Fuente Autores

Los datos obtenidos en esta prueba hacen ver el pobre desempefio que tienen las
juntas con este tipo de configuracién (Figura) bajo cargas de tension comparadas con

las demds configuraciones (Picada, Tela).

El comportamiento de la curva indica la poca uniformidad de las probetas esto
debido principalmente al método de elaboracion artesanal utilizado, haciendo

necesario la implementacién de nuevas técnicas para la fabricacion.

En la actualidad la mayoria de juntas hechas industria utilizando fibras de vidrio
se realizan manualmente impregnado un molde con resina para luego recubrir con
las diferentes configuraciones de fibra (Hilo, Picada y Tela) segtin la aplicaciéon

especifica.
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La resistencia de la junta va a estar dada por la cantidad de fibra adicionada, lo
recomendable es utilizar una mezcla equilibrada entre la matriz (fibra de vidrio) y

epoxi (Resina de poliéster) y asi obtener una buena relacién costo beneficio.

Fotografia 9. Zona de presion de arandela en Probetas de Hilo con Perno

Fuente Autores

La influencia que presenta la utilizacién de arandela en juntas apernadas en
materiales compuestos fue analizada a fondo por autores como Sum Y otros [44]
quienes concluyeron que al aumentar el tamafio del didmetro de la arandela

disminuye la carga de falla y la rigidez en la junta.
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Otra de las conclusiones importantes a la que llegaron los autores es que la presion
de contacto decrece con el aumento del area de apriete. De esta forma se ve que el

esfuerzo, carga de falla y rigidez no estan ligadas solo a la geometria de la junta.

Fotografia 10. Modo de falla por apilonamiento Probeta Hilo con remache

Fuente autores

Se observa en la Fotografiauno de los tipos de fallas mostrados con anterioridad [10],
corresponde a una falla por apilonamiento, la cual se presenta justo antes de que el

material falle por corte o desprendimiento.
No se present6 falla en el material debido a que la carga de falla del remache (176

Kgf aproximadamente) es mas baja que la soportada por la junta, deformando el

agujero.
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Probetas fibra de vidrio tipo picada

5 _
Esfuerzo vs Deformacién Unitaria

4

@ J

=)

E 3-

S~

B

o |

o)

N

5 24

=

E Probeta 1
] Probeta 2
1 Probeta 3

Probeta 4

E Probeta 5
0 ; T v I T I v T T I T — T v T T I S
0,000 0,005 0,010 0,015 0,020 0,025 0,030 0,035 0,040 0,045

Deformacién Unitaria (mm /mm)

Figura 40.Curva Esfuerzo deformacion unitaria para Probetas de fibra de vidrio tipo Picada sin agujero

Fuente Autores

De acuerdo a lo establecido en el criterio de falla [27] en las probetas presentan

falla por tensién neta como se ve en las figuras (anteriores).

En la Figura (agujero) se ve la apariciéon de grietas cerca de la zona de falla esto
debido al desplazamiento entre las placas y ala anisotropia del material.
Igualmente se ve una prolongacién de la linea correspondiente a la probeta tres de
la curva Esfuerzo Deformacién Unitaria causada por el deslizamiento de la probeta

dentro de las mordazas de agarre, causada por un mal montaje.
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4.4.3 Comparacion de las pruebas usando como parametro la deformacion

unitaria.

Probeta con unién por perno

0,018 -
0,016 -
0,014 -
0,012 - M Picada
0,01 - H Hilo

0,008 - HTela

0,006 -
0,004 -
0,002 -

Perno

Figura 41. Probeta con unién mediante perno diferentes configuraciones de fibra

Fuente Autores

La deformacién unitaria de las probetas unidas con pernos hechas con hilo fue
notablemente menor a las de tela y picada debido a que el perno no encontraba
mas que la restricciéon hecha por la resina ya que los hilos estaban paralelos a la

fuerza y al movimiento de este cuando se aplicaba tensioén a la junta.

Se podrian realizar pruebas complementarias para determinar la deformacién
unitaria con una orientacién de los hilos variando el Angulo respecto a la fuerza
aplicada para evitar que el perno desgarre la estructura y con esto confrontar los

resultados con los de la prueba realizada.
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Probeta con unién por remache

0,016 -

0,014 -

0,012 -
M Picada
0,01 -
H Hilo

0,008 - " Tela
0,006 -
0,004 -

0,002 -

Remache

Figura 42. Configuraciones diferentes de fibras para uniones remachadas

Fuente Autores

Aunque idealmente el comportamiento de las fibras tipo tela y tipo picada deberia
ser similares, en la prueba realizada existi6 una diferencia considerable, la causa
mas relevante y que no involucra las diferentes propiedades es una probeta con

defectos en la unién por causa de una mala aplicacién del remache en la junta.
Este defecto en la probeta ntimero tres de la respectiva prueba cambia totalmente

la tendencia, pues su deformacién tiene una desviacién estandar del orden de 0.8,

cuando normalmente estd en un rango de 0.3 a 0.4.
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Probeta con agujero central

0,025 -

0,02 -
H Picada

0,015 - H Hilo
m Tela

0,01 -

0,005 -

0 T
Agujero

Figura 43. Comportamiento de la probeta usando diferentes configuraciones de fibra bajo carga de
tension

Fuente Autores

Es evidente que la deformacion unitaria en las probetas hechas con fibras tipo hilo
fue alta, debido a que los hilos estaban orientados en la misma direccién de la
fuerza aplicada, como no sucedi6 con las fibras de tela y picada por su condicién
anisétropa; ya que esta crea resistencia en diferentes direcciones pero en menor

proporcién que la generada por la fibra tipo hilo.

También los concentradores de esfuerzos generados en el agujero hacen cambiar
el comportamiento de las fibras tipo tela y tipo picada, pues al taladrar la
estructura se rompe el tejido creando zonas criticas que ofrecen menos resistencia

al aplicar una carga a tension.
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Probeta sin perno

0,03 ~

0,029 -~

0,028 ~

M Picada
0,027 -

H Hilo

0,026 - W Tela

0,025 -~
0,024 -+

0,023 ~

0,022 1
Sin perno

Figura 44. Deformacion maxima alcanzada por las probetas para los diferentes tipos de fibras

Fuente Autores

Los resultados para las probetas hechas de tela muestran una deformaciéon
unitaria menor debido al porcentaje apilonamiento que proporciona este tipo de
fibra, mostrando una conducta menos pléstica comparada con las hechas de fibra

tipo picada.

Como era de esperarse las hechas con fibra de vidrio tipo hilo fueron las que mas
se presentaron una deformacién unitaria mds alta, en gran medida por la fuerza
resistida antes de fallar, que fue en promedio de 625,3 kgf comparada con la fibras

tipo tela y picada que fueron de 541.9 kgf y 488.4 kgf.
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5. CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

Para darle cumplimiento al primer objetivo se llevaron a cabo las diferentes
pruebas utilizando la normativa descrita en la investigacion (ASTM D-6180-5, D-
5766/5766 M-02a, D-3039/3039M-00, D-6484/6484M-04, D-953-02). Realizando
solo ensayos de tensiéon ya que no se cuenta en el campus universitario con una
maquina para realizar pruebas de compresién en materiales compuestos para el

desarrollo de proyectos de grado en pregrado.

El namero de probetas empleadas fueron 150, con las distintas configuraciones de
tibra, 50 para cada tipo (picada, tela e hilo), para este fin se utilizaron 5 moldes de
silicona, permitiendo hacer 10 probetas a la vez. Con un tiempo de curacién por

probeta de 48 horas.

El segundo objetivo planteaba dejar un documento de consulta con la visién
global de los diferentes factores que influyen en la seleccién de materiales para las
juntas. Dicha seleccion se hace a partir de los resultados obtenidos en la
investigacion plasmados en el la presente tesis de grado cumpliendo asi con este

objetivo.

En primer lugar se hizo un analisis exhaustivo de la documentacién existente
referente a estudios realizados en juntas de materiales compuestos, seguido de una
etapa experimental, mediante la utilizaciéon del equipo para ensayos de tensiéon
(Instron 1125) de los laboratorios de Ingenieria civil ubicados en el edificio Alvaro

Beltrdn Pinzon.
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Con los datos obtenidos para cada prueba realizada tales como: tiempo, carga,
deformacién, esfuerzo y deformacién unitaria se dio cumplimiento al tercer
objetivo el cual consistia en determinar la resistencia de la fibra-matriz.
Permitiendo caracterizar las juntas en cada tipo de fibra (picada, tela e hilo).
Basados en la normativa internacional ASTM D-6180-5, D-5766/5766 M-02a, D-
3039/3039M-00, D-6484 /6484M-04, D-953-02.

El cuarto objetivo se cumpli6 tras la revision de varios documentos[106], asesoria
de personas expertas en el manejo de fibra de vidrio del drea metropolitana de
Bucaramanga y experiencia propias. Se determiné que la que la proporcién 6ptima
para conformacion de las probetas para obtener una buena relacién costo beneficio
sin sacrificar propiedades mecanicas de material era 50/50 para la mezcla fibra-

resina.

Tras la revision del quinto objetivo se concluy6 que la juntas hechas de fibra de
vidrio tipo hilo, mostraron baja resistencia a la tensién en comparacion a las
elaboradas con la configuraciones tipo tela y picada. Estas tltimas tienen un
comportamiento muy similar debido a la anisotropia que presentan. Dando

cumplimiento a dicho objetivo.

Para dar cumplimiento al sexto objetivo se hizo un analisis de los resultados de
las pruebas, en la cual determiné que las configuraciones de fibra de vidrio tipo
picada y tela son las mds recomendables para juntas mecanicas (apernadas y
remachadas), en contraste las probetas tipo hilo son ideales para la elaboracién de

juntas adhesiva, tubos y piezas que estén sometidas a cargas axiales.
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Las numerosas publicaciones se han ocupado de revisar varios aspectos de la
mecédnica de las juntas mecanicamente sujetadas en estructuras de materiales
compuestos de matriz polimérica, y la mayoria han aparecido desde la altima
revision relevante del articulo que fue publicado por Camanho y Matthews [1]en

1997.

Las instituciones que han invertido recursos importantes en investigacion para
publicar un compilado de pruebas estdandar son: ASTM, NASA y el grupo de
trabajo MILHDBK-17; las cuales buscan caracterizar completamente varios
aspectos del comportamiento mecénico de materiales compuestos con y sin juntas

mecanicas.

A pesar del gran aporte de las pruebas estandar, estas tienen algunas falencias ya
que no especifican la cantidad de presiéon de fijacién o la precarga en el perno que
deberia ser dado para la sujecién y asi los datos de la resistencia soportada son

solo estimaciones conservativas.

Segun los estudios realizados, ha sido mostrado que una precarga inicial en el
perno puede mejorar la resistencia significativamente y también altera el modo de

falla catastrofico para la falla progresiva.
Una variedad de metodologias de disefio para juntas han sido propuestas, la
mayoria de los cuales involucran el uso de métodos computarizado tales como el

analisis de elementos finitos, y mds recientemente, el uso de algoritmos genéticos.

Aun cuando la resistencia tltima soportada en juntas de materiales compuestos no

se ve afectada por un ajuste de tolerancia, las juntas con holguras son susceptibles
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a tener un dafio extensivo en la superficie plana de apoyo por una red de

propagacion de grietas por esfuerzo al corte alrededor del agujero para el perno.

El ajuste de la tolerancia debe ser controlado, especialmente en juntas con
multiples pernos, porque afecta significativamente la capacidad de soportar carga.
Significativos avances se han hecho para la caracterizacion de los modos de falla
en juntas y los modelos predicciéon de falla estdn disponibles para los mas

importantes modos de falla tales como el colapso de la estructura.

No hay un consenso para determinar la resistencia ultima de las juntas de
materiales compuestos. Algunos autores calculan la resistencia tltima basada en
una deformacién permanente del agujero del perno de 4% o 2% y algunos calculos
de la resistencia taltima corresponden al primer principio de la no linealidad en la

curva carga-desplazamiento por una carga a tension uniforme.

La relajaciéon de la precarga dependiente del tiempo bajo cargas estaticas y
vibratorias ha sido bien caracterizada computacionalmente y experimentalmente,
mientras que los efectos de los factores ambientales como son la temperatura y la
humedad en la resistencia soportada y la falla de la junta han sido estudiados

basdndose principalmente por experimentos.

Hay que resaltar, que son necesarios mdas experimentos para entender el
comportamiento de las juntas mecdnicamente sujetadas sometidas a cargas ciclicas
higrotérmicas. También el comportamiento de estas juntas cuando son inmersos en

bafios de agua a bajas temperaturas o condiciones heladas pues no existen.
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Después de un exhaustivo andlisis realizado a las investigaciones hechas por
diferentes autores y la realizacién de las pruebas en laboratorio, se concluye que es
necesario seguir estudiando el comportamiento de materiales compuestos, en este
caso fibras de vidrio tipo E, mejorando los procesos de fabricacién buscando
estandares que permitan predecir el comportamiento de los materiales bajo cierto

tipo de carga.
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ANEXOS

Anexo A. Dimensiones de montaje

A.1 Montaje con perno

dnb

«{|p 260 mxm
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A.2 Montaje con remache

A.3 Montaje para sin agujero

150 mm
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A.4 montaje con agujero en el centro

= 150 mm

181



Anexo B. Ficha técnica resina CRISTALAN 856

i

. CRISTALAN"
L ..Fooxa..]

FICHA TECNICA DE PRODUCTOS
CRISTALAN 856

GENERALIDADES

CRISTALAN 856 es una resina de poliéster ortoftalica preacelerada, muy versatil, para
aplicaciones de propdsito general que no requieran exigencia en propiedades mecanicas y
quimicas. CRISTALAN 856 no es apto para la fabricacion de botes o tanques.

CARACTERISTICAS

CRISTALAN 856 es apropiada para trabajar por laminacion manual, o modelos a maquinas, y
para sistemas cargados. Los laminados obtenidos tienen buena resistencia mecénica. La resina
se suministra al 70% en sdlidos y puede ser modificada por el usuario con la adiciéon de
estireno mondmero hasta un 30% maximo, segun la aplicacion particular.

1. formulacién: la formula general recomendada para el curad en frio es la siguiente:

Materiales Partes por peso
CRISTALAN 856 100
MEK- Perdxido (9% Ox. Activo) la25
Estireno (1)

(1) La cantidad exacta depende de la viscosidad final deseada segun cada aplicacidn, sin
embargo no se recomienda que sea mayor de 30 partes.

2. curado: El usuario debe hacer sus propios ensayos de acuerdo a sus necesidades, y con base
aloindicado en la formulacion.

3. Aditivos especiales: CRISTALAN 856 se le pueden agregar “pregeles” para conferirle
tixotropia y evitar asi el chorreo en laminados verticales.

MANEJO Y ALMACENAMIENTO

CRISTALAN 856 esta clasificado como “liquido inflamable” segln la norma Icontec 1962
(Division 3.3), por tener un punto de inflamacidén de 31°C (Crisol cerrado) y por tanto debe
mantenerse alejado de llamas abiertas. Se recomienda almacenarlo a temperaturas inferiores
a 25°C para obtener maxima estabilidad.

Se suministran tambores metélicos de 230 Kg. CRISTALAN 856 tiene un tiempo de vida
equivalente a seis meses desde el momento de su fabricacidn.

ASISTENCIA TECNICA

La parte primordial de cada producto distribuido por EXDEQUIN S.A. Es el soporte técnico que
garantizamos a nuestros clientes.

Elaborado por: Marketing Técnico
Revision: 18.01.07
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FICHA TECNICA DE PRODUCTOS
CRISTALAN 856

Cada despacho de nuestros productos elaborados por ANDERCOL S.A. esta respaldado por un
laboratorio de servicio técnico con personal altamente calificado, el cual, con un conocimiento
completo de los procesos, trabaja con una gran variedad de equipos de laboratorio y planta
piloto para proveer datos necesarios y obtener asi el mejor comportamiento de nuestros
productos.

ESPECIFICACIONES DE CRISTALAN 856

Caracteristicas Valor Método Andercol N°

Apariencia Rosado trasparente IT-1.01

Valor acido 42 maximo IT-1.14
Viscosidad  Brookfield (cps),

25°C (Aguja 3, 10 rpm, 1mm) % 1500 - 2500 IT-1.06
Solido

Tiempo de gel (min), 25°C 68-72 IT-1.11
Reactividad 7-10 IT—3.04
Temperatura de exotérmica °C 130-145 IT—3.04
Tiempo de exotérmica (min) 14 -25 IT-3.04

*Tiempo de gel: 100 gramos de CRISTALAN 856
1 ml de MEK — peréxido

Las sugerencias ofrecidas para el uso o aplicaciones don solamente la opinién de Andercol S.A.

Los consumidores deberan hacer sus propias pruebas para determinar el comportamiento de
estos productos en sus objetivos especificos.

Andercol S.A. no da garantias de tipo alguno exceptuando las que se ajustan a las
especificaciones estandar del producto.

Elaborado por: Marketing Técnico
Revision: 18.01.07



Anexo C. Ficha técnica fibra de vidrio

Refuerzos América del Sur

M125

Ficha técnica

Mat de hilos cortados
moldeo por contacto manual

M1 25 es un mat fabricado con hilos de vidrio tipo E, unidos por

un ligante soluble en estireno, que le confiere una excelente
compatibilidad con |as resinas poliéster y vinilester.

Propiedades

+ buena conformabilidad;

« facilidad de impregnacion;

» excelente transparencia do laminado;
+ buena resistencia a la traccion;
.
.

Mat de hilos cortados
ideal para aplicaciones en el combate a la corrosion;
baja hidrolise.

Identificacién

Ejemplo: M125 450 x 140

M125: cédigo Saint-Gobain Vetrotex
450: masa superficial nominal (g/m~)
140: ancho(cm)

Caracteristicas técnicas (valores nominales)

Masa Pérdida al Humedad Solubilidad en
Superﬁzcial Fuego (%) Estireno
(g/m”) (%) (s)
1SO 3374 : 1990 1SO 1887 : 1980 | 1SO 3344:1977 | 1S0O2558: 1974
225 5.50
300 4.10
0,2 max 45 max
375 3.80
450 3.50

Presentaciones disponibles

Masa Dimensiones de los Rollos (Aprox.) Peso
Superfiz,cial Ancho Diametro Longitud (kg)
(g/m”) (em) (em) (m)
300 140 28 122 50
450 140 28 82 50
« Otros anchos y masas pueden ser , bajo consulta.

= Elrollo es considerado completo cuando medir mas del 70% de la longitud nominal.

T
SAINT-GOBAIN
VETROTEX
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SAINT-GOBAIN
VETROTEX

Saint-Gobain Vidros S.A.
Vetrotex América do Sul
Rod. Campinas / Tieté

SP 101 -Km 40.5

Cep 13360-000

Capivari — SP — Brasil

Tel: (19) 492 90 00

Fax: (19) 491 59 19

www saint-gobain-vetrotex com.br

Embalaje
Cada rollo de mat M1 25 & bobinado sobre un tubo de cartén con 76 mm de
diametro interno y envolvideo por un filme de polietileno.

A unidad de embalaje es la paleta.

Caracteristicas de las paletas

Diametro de | Ancho del | Rollos Posicién del | Dimensiones de la
Peso Neto
los Rollos Mat por Rollo en la Paleta aprox. (kg)
(cm) (cm) Paleta Paleta LxW xH (cm) | 2Prox- (K9
28 140 9 horizontal 114 x 140 x 92 450
28 140 16 vertical 114 x 114 x 162 800

Almacenamiento

Los mats deben ser almacenadas en su embalaje original, en ambiente seco con
temperatura moderada. Las mejores condiciones son:

» temperaturas entre 15y 35 °C;

¢ humedad relativa entre 35y 65 %.

Caso non sea almacenado como lo especificado, se aconseja disponer el producto en
la temperatura ambiente por lo menos 24 horas, a fin de evitar los fenémenos de
condensacion.

Es posible apilar las paletas en 2 niveles (1/1).

Saint-Gobain Vetrotex recomienda utilizar el producto segtin el método

FIFO (first in, first out).

Saint-Gobain Vetrotex se reserva el derecho de modificar este documento sin previo aviso. 20.10.2010
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