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CAPITULO I.~ PANORAMA GENERAL DE LA AERONAUTICA

Los afanes del hombre por competir contra las aves,
intentando imitarlas y superarlas en vuelo, son tan antlguos como
la historia misma de la humanidad. Por lo menos, desde unos cinco
mil afios antes de Jesucristo, el hombre empezé a observar el vuelo

de las aves y quizo tener también alas para volar.

La audacla del hombre y su afan por viajar cruzando los aires ’
lo motivé iniclialmente a construlr aparatos sencillos, pero
posteriormente, conforme se fueron dando los avances
tecnolégicos, éstos se fueron complicando, marcando asi{ las
diferentes etapas del desarrollo de la aeronAutica mundial y

nacional, las cuales se expondran brevemente a continuacién.

Fue hasta 1783 cuando después de tantos Intentos el hombre
logra ver reallzado su suefio de elevarse a las alturas, ain cuando
para ello no utilizé alas si logré llegar hasta donde moraban las
aves. Fue el 3 de Jullo del afioc antes citado cuando en Francia
los hermanos José Miguel y Jacobo Esteban Montgolfier logran
elevarse con un glebo de alre callente en el poblado de Annonay,
significandose como los primeros aeronautas de la historia, lo que
le dié a su pais la oportunidad de convertirse, a partir de ahi,

en la cuna de la navegacién aérea.



El globo permitia al hombre mantenerse en el aire, pero no
volar en el verdadero sentido de la palabra. Era un medio de
lograr un fin, mas no era la solucién al suefio persistente de

volar como las aves.

Historicamente, el vuelo en planeo libre y posteriormente con
energia motriz se debié fundamentalmente al genio de cuatro
hombres: Sir George Cayley, Otto Lillenthal y los hermancs Wilbur
y Orville Wright.

Al primero, Cayley, de origen inglés, los historiadores 1o
han llamade el “verdadero inventor del aeroplanc", ya que puso los
cimientos para la investigaclién aeronautica posterior. Fue el
primero que reunié en forma tedrica los numerosos elementos
necesarios para el vuelo practice. Propuso un sistema mecénico de
.energia motriz, una maquina que denominé “el primer motor".
Comprendié que necesarlamente tenia que ser liviano y sugirld que
podria funclionar “mediante 1a combustién subita de polvos o
fluidos inflamables”: el motor de combustién interna. En. forma
muy precisa resumié la tarea que debian resolver los exXpertos en
aerodinéamica: “Todo el problema se confina dentro de estos
limites: hacer que una superficie sostenga un peso dado medlante

la aplicacién de la energia motriz a la resistencia del aire".

El primer vuelo tripulado se hizo en un primitivo artefacto,

ideado y construido en 1849 por Cayley.



La mayor aportacién a la aeronautica anterlor a los Wright,
aparte de la de Cayley, provino del aleman Otto Lillenthal cuya
sobresaliente aportacion fue su declslén de dedicarse a adquirir
experiencia en el vuelo proplamente dicho. A partir de 1831
construyd y volé una serie de planeadores, los cuales eran ligeros
y volaban aprovechando las corrientes atmosféricas sin ia
necesidad de un motor. Aunque su experiencia total de vuelo fue
breve, demostrsd de una vez por todas que una ala debldamente

disefiada sostenia el peso de un hombre en el alre.

Wilbur y Orville Wright, norteamericanos, hicleron algo mas
que inventar y volar el primer aeroplanc con motor: compilaron un
acervo de conocimientos precisos en la cliencia apenas explorada de
la aeronéutica. Aunque su invento fue en parte 1la prolongacién
légica del trabajo de otros, pusieron en claro para slempre un
tema obscurecido por sigles de mitos, conjéeturas y calculos
erréneos. Al emprender su tarea, los hermanos se convirtieron en
ingenlieros y teéricos en aeronautica de enorme categoria. Fueron
los primeros en resclver con su trabajo clertos problemas, como el
control de las alas en el aire inestable y el disefioc de hélices
ef'icaces. Abrieron brecha clentifica al determinar el efecto de

sustentacién del viento sobre las alas curvadas.

La historia los considera como unos pensadores originales
cuyas ldeas cambiaron al mundo, las cuales se materializaron

después de innumerables investigaclones y pruebas, al disefiar y



construir un aeroplano para el wvuelo con motor. El 17 .de
diciembre de 1903 en Kitty Hawk, Carolina del Norte, se realizé el
glorioso acontecimiento que marcaria la era del vuelo tripulado

con motor.

El dia histérico de Kitty Hawk tuvo su consecuencia
inevitable: mas trabajo por hacer. El vuelo salia de la fase

experimental; comenzaba la aviacién practica.

1.1.~ ETAPAS HISTORICAS SOBRESALIENTES DENTRO DEL DESARROLLO DE LA
AVIACION COMERCIAL

La aviacién comercial se inicia hilstéricamente en Tampa,
Florida, en 1814 comenzando su desarrollo aprovechando los avances
tecnolégicos logrados durante la Primera Guerra Mundial. La zona
de expansién de estos servicios fue la Costa Francesa Medlterranea
y el Norte de Francia, los Desiertos y 1la Costa Occldental de
Africa, dicha zona sirvié como plataforma para la posterior

explotacién de rutas a Sudamérica a través del Atlantico Sur,

En el afio de 1944 la empresa britanica De Havilland decidié
iniciar el proyecto de un avién clvil reactivo de superioridad
1lamado "Comet". El prototipo de este aparato denominado Comet-1
vold por primera vez en Hatfleld, Inglaterra, ei 27 de Julio de
1949. Este avién transportaba a 36 pasajJeros y se propulsaba con

cuatro turborreactores. El 2 de mayo de 1952 este aparato efectud



el primer e histérico vuelo internaclonal de pasajeros entre
Londres y Johannesburgo propulsado por motores =2 reaccién,

adquiriendo gran popularidad.

El primer avién soviético de pasajeros propulsado por
turbinas de reaccién fue el Tupolev 104 o TU-104, el cual fue

presentado durante un vuelo a Londres el 22 de marzo de 19S6.

A principlos de los aﬁ;os 60's el desarrollo estructural vy
motriz de la tecnologia aeronautica propicié el retorno al '
concepto trimotor por parte de los proyectistas de Estados Unidos,
Gran Bretafia y la Uni6n Soviética. El 5 de diciembre de 1960 la
empresa estadounidense Boeing anuncié el proyecto 727 que resulté
ser el mas popular de estos nuevos tlpos de aeronaves. El 9 de
febrero de 1863 en Renton, Washington, efectué su primer vuelo el
modelo Boeing 727-100, de fuselaje corto que transportaba a 131
pasajeros y el cual fue ordenado por numerosas aerolineas. El
éxito tecnolégico de este aparato motivé a sus constructores a
producir un modelo modificado de fuselaje largo capaz de
transportar hasta 189 pasajeros, este modelo .denominado Boeing
727-200 volé por primera vez el 27 de Jullo de 1967 y se

propulsaba tipicamente con tres reactores.

A medlados de los afios 60°s el disefio del avién de oaperacién
a base de hélices lleg6é 21 limite de su desarroilo con la aeronave

gigante de transporte propulsada por turbinas. Gran Bretafia, la



Unién Soviética y Estados Unldos llevaron este tipo de proyecto

hasta su mis avanzado nlvel de rentabilidad,

El Tupolev 144, primer avlén supersdnico de pasajeros en 1la
historia, representa la mas avanzada etapa de desarrollo de la
aviacién civil soviética. El proyecte, a cargo del Ingeniero
Alexiet Andrielevitch Tupoliev, se inicié en 186§ y el vuelo de
prueba se efectud el 31 de diciembre de 1968. El TU-144 tiene ala
delta y su proa puede abatirse para permitir a sus pllotos ver la
pista durante el despegue y el aterrizaje. Se impulsa con cuatro

reactores.

En noviembre de 1862, los goblernos Britdnico y Francés
decidieron trabajar conjuntamente para producir el primer
transporte aéreo de pasajeros supersédnico en el mundo capitalista.
La aeronave fue bautizada como “"Concorde", el cual es un avién de
alta velocidad, dotado de una ala delta y cuya propulsién es a
base de cuatro turborreactores, vuela a una velocldad supersénica

de Match 2.2 transportando hasta 144 pasajeros.

El transporte de pasaljeros y carga a nivel mundial adquirié
caracter masivo al ser puesto en serviclo el avién Boelng 747
Jumbo, concebldo como substituto de los mas eficlentes transportes
existentes hacla mediados de los afios 60°'s. El 747 entré en

servicio el 22 de enero de 1970 con la empresa aérea Pan American



volando entre Nueva York y Londres. El Jumbo 747 transporta a 374

- pasajeros con una propulsién de cuatro reactores.
I.2.- LA INDUSTRIA AERONAUTICA COMERCIAL

A lo largo del desarrollo de la ingenieria aerondutica, el
avién militar ha constituldo siempre una representacién total del
avance tecnolégico del pais que lo produce, por tratarse
usualmente de un elemento de competencla internacional, es difficil
encontrar informacién certera. Su concepcioén, disefio y‘
construcclén, de cardcter ultrasecreto, no se encuentran sujetos a
limitaciones econétmicas, pero si a informativas, para poder asi
cumplir con su unica meta que es la superioridad en velocidad,
altura y alcance. Estos requisitos en constante crecimiento
imponen severas tareas a la planta industrial de 1la nacién
productora, las cuales se traducen en avances clentificos y
tecnolégicos que pueden posterlormente ser aplicados a la
fabricacién de aviones civiles de gran rentabilidad econémica,

cuya informacién es menos dificil de conseguilr.

La dificultad de construir aviones -y de venderlos- es tal
que la mayoria de las naclones se conforman con comprar el equipo
y explotarlo. Asi, excepto la construccién de aviones de turismc,
de negocios o la de aparatos extranjercs con llcencia, toda la
gran- construccién aerondutica comercial estd concentrada en los

Estados Unldos, La Ex-Unlén Soviétlca y Europa Occldental.



En los Estados Unidos se cuenta con 1la mayor industria de
construccién de estructuras, motores y equipos, ademas de contarse
con actividades que desbordan completamente el campo aercespacial.
También en el Canada existe una industria aerondutica nada
desprecliable, pero por su estructura y sus intereses estd

estrechamente ligada a la norteamericana.

De la industria en la Ex-Unlén Soviética se sabe poca cosa,
aparte de los constructores generales con cuyos nombres han sido
. bautizadas las diferentes famillas de aviones: Tupolev, Antonov,
Mikoyan (los MiG) o Iliushin, también se sabe que los rusos
proporcionaban casi la totalidad de los aviones de que disponen
las democraclas populares y algunos palses del tercer mundo. Sus
aviones, de construccién rastica pero robusta, con  una
aerodinamica muy estudiada y dotados de motores potentes, hasta
ahora ne han competido seriamente con los aviones occidentales en
los mercados llbres, porque estos ultimos han sido concebidos como

instrumentos de gran eficacia comercial y econémica.

En Europa, es conveniente distinguir a Francia y Gran
Bretafia, por un lado, y los demds paises por otro. Franceses e
ingleses tienen una Industria aeronéutica importante, ademas
de contar con el mayor porcentale de la industria aeroespacial
europea. En los dos paises, las exportaciones absorben 1la mitad

de las ventas,



En los otros paises europeos, la industria aerondutica es
poco importante. Alemanla intenta vitalizar una actividad que le
fue prohibida durante los diez afios siguientes a la terminaclén de
la Segunda Guerra Mundial. Pero el retraso que ha acumulado es
muy considerable, tenlendo en cuenta que la aerondutica es una

industria de vanguardia.

A pesar de todo, Alemania intenta recuperar el tlempo perdido
a través de 1a cooperacién europea ¥y con la ayuda de 1los

norteamerlcanos.

En Italla, algunas empresas, como Flat, realizan importantes
actividades meroespaciales. Pero en Italia se replite el caso
aleman: sélo puede mantener una industrla aeronautica gracias a la
cooperaclén internacional. En fin, queda por citar Fokker en
Holanda, una firma contempordanea de las mas antiguas empresas
mundiales. Fokker participa en numerosos programas de

cooperacion,

En Asia y en América, la industria aeronautica se limita a la
construccion con licencia o a la aviacién ligera. Raros son los
aparatos que han pasade del estado de prototipo o de la
fabricacién en pequefias serles {(India, Argentina). La industria
Japonesa es una excepclén. Japdn se encuentra en una situacién

parecida a la de Alemania. Su desarrolle ha sido tardio después



de la Segunda Guerra  Mundial y le -es dificil imponer sus

productos, a pesar de que algunos de ellos sean muy interesantes.

1.3.- EVOLUCION DE LOS MATERIALES EN EL DESARROLLO DE LA
AERONAUTICA

Hoy en dia, cuando se observa un avién comercial surcando los
aljres, surge una imagen contemporinea bien definida. El avién
moderno presenta diferencias notables en comparacién a los
primeros aviones experimentales de principos de siglo. A simple
vista se puede observar que el avién moderno es un monoplano y, a
excepcién de algunos meroplanes privados ligeros, el avién moderno
se compone de metal. En lugar de motores de héllce cuenta con
turbinas. Sus alas se sostienen por si mlsmas, sin riostras

(barras estructurales) ni alambres externos para reforzarlas.

Este tipo de aeroplano contempordneo, tardét mucho en
aparecer; requirié unos treinta aflos para desarrollarse. Antes de
los Wright y muchos afios después del primer vuelo con motor, casi
todos los planeadores y aviones Iimpulsados mecanicamente eran
biplanos con el armazén de las alas recublerto de tela a fin de
tener superficle de sustentacion, se preferia el disefio del
biplano por la fuerza que daba a la estructura. En un biplano las
riostras verticales y los alambres diagonales que sujetaban las

alas proporcicnaban mucha resistencia.
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Pero esa reslistencia estructural la pagaba el biplano con
desventajas aerodinamicas. La segunda ala era una fuente
adicional de resistencia al avance, como las riostras y los
alambres. Sin embargo, en el apogeo dei biplano las velocidades
eran tan bajas en general que la resistencia al avance resultaba
ser un precio aceptable por la ventaja de tener mayor reslstencia

estructural.

V Durante mas de treinta afios después del primer vuelo con
motor, el biplano cublerto de tela y reforzado por medic de ’
riostras y con un esqueleto interno (como una ave) sigulé slendo
la forma dominante. En este periodo se hicleron progresos
importantes en el disefio, pero, como casi tedas las innovaclones,

tardaron en desplazar los conceptos tradicionales probades y

aceptados.
Vino primero el monoplano. Mucho antes de que la
aerodinimica fuera conslderada como clencia, los

pilotos-inventores de los inicios de la avliacién reconocleron los
problemas aerodindmicos que presentaba el biplano. Se reconoce
universalmente como 1lnventor del monoplano a uno de los grandes de
la aviacién, el francés Louis Blériot,

En 1910, el 1lngeniero aleman Hugo Junkers patenté una ala
voladora", un monoplano sin fuselaje. Aunque el avién nunca llegé

a funclonar, su disefio incorporaba 1la primera ala cantilever.
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Estaba rigidamente apoyada ‘en ‘el - interior, - con. un "larguero
principal” {viga liviana que corria por su centro) y de este modo

no necesltaba refuerzo externo.

Casi todos los aeroplanos modernos demuestran que el
prinelpio del ala cantllever de Junkers ha llegado a ser aceptado
universalmente. En 1919, cas! un decenio después de que Junkers
presetara por primera vez su disefio, otro disefiador aleman, el
Doctor Adolph Rohrbach, ofrecié una mejora al introducir el
larguero de caja. En lugar de un larguero s6lido del tipo de viga
principal, Rohrbach empleé cuatro léminas de me?,al soldadas para
formar lo que parecia una caja de zapatos alargada, muy liviana y

resistente.

Un dlsefiador norteamericano, John K. Northrop, aporté una
mejora mAs en 1828, aunque ya no se usa. Northrop llamé a su
invento "construccién de canal anlidado”. Basicamente era una
modificaclén del dlsefio de Rohrbach, con un lado de 1la caja
ablerto. Northtrop emple¢ una serie de pequefios anlllos, situados

uno detras del otro; la serle corria a lo largo del ala.

En cuestién de fuselajes, casl todas las primeras estructuras
no eran mas que armazones de cometas ideadas para sostener los
diversos componentes del avlién. Pero en 1912 ya estaba aumentando
la potencia de los motores, asi como 1la velocidad, altura y

maniobrabllidad, todo 1lo cual creaba mayores cargas en el

12



fuselaJe. Ese afio aparecié una gran tnnovacién, la estructura
llamada monocoque, palabra derivada del griego monos y del! francés
coque y que significa "un sélo casco". En la estructura monocoque
pura no hay esfuerzo Interno; el casco soporta todas las cargas y,
como tlene la forma basica de un tubo, su resistencia es enorme.
Aflos después se modificé para producir el disefio semimonocoque,
que contenia refuerzos estructurales a todo lo largo del fuselaje.
Los ingenlieros usan tamblén el término de construcciéon de
revestimiento esforzado, porque aunque hay esfuerzo Iinterno, el

recubrimiento soporta la mayor parte de las cargas de vuelo.

La primera aplicacién de la construcclén monocoque salié del
tablero de dibujo del disefiador francés M.L. Béchereau; el avién
se construyé en madera moldeada en los talleres aeronduticos de
Jules Deperdussin, famoso constructor de aviones de la época. El
fuselaje se molded en dos mitades que se ensamblaron. Ademés de
la resistencia estructural, la forma redondeada y aerodinamica,
representaba una ventala por su menor resistencia al avance. En
1918, Hugo Junkers introdujo otra innovacién: La construccién de
metal. Mas el goblerno alemén, para el que se destinaba el avién
de hierro y acero, dictaminé arblitrariamente que era demasiado
pesado para un vuelo eflcaz, por lo cual el aeroplano nunca ‘se
puso en produccién. En 1917, Junkers construyé un monoplanc
biplaza, el J. 4, utllizando como materlal principal el
duraluminlo, aleacién ligera y muy resistente de aluminio. Esta

13



vez tuvo éxito, pues se ordendé que se produjera en cantidad como

avién de combate en la Primera Guerra Mundial.

Asi, ya en 1815 se habian aplicade y ensayado en vuelo los
elementos basicos de la construcclién de aviones modernos: la forma
del monoplano, el usc del metal, el ala cantilever y la estructura

de revestimiento esforzado.

Mas habrian de pasar otros 20 afios antes de que los cuatro
principios se normalizaran. Durante el decenlo de 1820 y hasta
mediados de 1930, sigulé predominando el biplano de armazén de
madera y cublerto de tela. También habian disefios de monoplanos,
aviones de metal, alas cantllever y revestimlento esforzado. Asi,
por ejemplo, el Spirit of St. Louls de Lindbergh fue un monoplano
con armazon de tubos de acero en el fuselaje, pero los largueros y
las costillas de las alas eran de madera, estando las alas y
fuselaJe cubliertos de tela. Es imposible fijar la fecha exacta en
que conquisté el predominio el monoplano de metal, de ala
cantilever y revestimiento esforzado, pero para fines del decenio

de 1930 era mas blen la regla que la excepcién.

Esas caracteristicas estructurales baslicas son empleadas hoy
casi universalmente y el disefio y ensayo de los aviones se ocupan
mas de otros aspectos; aunque ain han de afrontar problemas
estructurales como los de antes, debido a la complejidad de 1las

altas velocldades.

14



MATERIALES EN AERONAUTICA

Con el fin de obtener una alta relacién resistenciaspesoc y un
alteo grado de segurldad, los materiales empleados en las
estructuras de las aeronaves son de mejor calidad que los
empleados en otros tipos de estructuras. Al gunos de los
materiales y aleaciones utilizados comunmente en las estructuras
de las aeronaves son: acero, aluminio, magnesio, acero lnoxidable,
bronce, latén, plasticos, madera y fibra de vidrio. El berilio y

el titanio comienzan a ser utilizados.

Los materiales estructurales de las aeronaves  son
selecclonados por sus propiedades particulares, las cuales varian
considerablemente en cada material. Algunas de las propiedades
que influyen en la seleccién son: resistencla, peso, rigidez,
reslstencia a la corrostén, ductilidad, tenacidad, resistencia =al
calor y/o al frio, sensibilidad al efecto de entalladura y
resistencia a la abrasién y al desgaste. Algunas de estas
caracteristicas son muy importantes en el disefio estructural de
las aeronaves. Por ejemplo, un material ductil es mucho mas
convenlente que otro fragll o quebradizo porque la falla de este
Gltimo es subita y completa, mlentras que en un material ductil la
pieza cede mucho antes que se haya alcanzado su_carga maxima final
y avisa as{ que la falla se aproxima. La pieza deformada puede
ser, por tanto, descubierta durante una inspeccién del avién y

reemplazada. La tarea asignada a la pleza de la estructura del

15



avibn‘ determina qué propledad es la mds Importante. Seran
utilizados materiales tenaces donde se encuentren choques y
vibraclones; se emplearan materiales resistentes al calor para
paredes contra incendios o cortafuegos y se utilizara un materlal

templable donde sea necesaria una resistencia extremadamente alta.

El acero, el aluminio y el magnesio son los materiales
estructurales mas comunes en las aeronaves, debldo a que cada uno
de ellos posee gran numero de las propledades menc tonadas
anteriormente. La madera se usa tLodavia en algunas aeronaves
ligeras, aunque la tendencia general estd4 a favor de los metales.y
de los Materiales Compuestos. La madera es de origen organico vy,
por lo tanto, esta sujeta a la degradacién en algunos elementos
del medio amblente. La fibra de vidrio, la tela de vidrio y la
tela, cuando son Iimpregnadas con reslinas termoestables, son
utilizadas en las puntas de ala, molduras estrechas, conductos,
alojamientos especiales del radar u otros instrumentos, conos de
la hélice y en muchas otras formas, particularmente donde las
cargas son ligeras o donde los contornos .hacen dificil el
conformado del metal. Se fabrlcan plasticos acrilicos que son
utilizados en la fabricacién de cabinas, ventanas y parabrisas,
Poseen una resistencia bastante alta, se moldean o conforman
facllmente al ser calentados y muestran excelentes cualidades
opticas. Los uretanos o plasticos espumosos se han empezado a
usar reclentemente en la estructura de los aviones ligeros. Se

emplean espumas de polimeros entre dos plezas o paneles de lamina
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metalica, formando una estructura de tlipo sandwich. Los paneles
- -hechos de esta forma son ligeros, muy rigidos, resistentes y
razonablemente baratos. Los aceros lInoxidables se emplean a
menudo en estructuras debido a su alta resistencia mecédnica, su
resistencia a la corrosién y su superlor resistencia al calor.
Aunque el acero inoxidable es pesado {casi tres veces en peso de
un volumen igual de aluminio), esta alcanzando un lugar importante
dentro de los materiales estructurales de las aercnaves., El peso
no debe consliderarse de gran importancia, ya que la mayoria de los
tipos de acero inoxidable pueden ser hechos facilmente dos o tres
veces mAs resistentes que el aluminio. Fl acero Iinoxidable es
también utilizado con bastante frecuencia en la construccién de

panales de estructura tipo sandwich

El papel es un material estructural poco utlilizado en las
aeronaves; pero algunas veces Se emplea como material de nucleo o
alma en una estructura tipo sandwich de dos paneles de lamina
metdlica, para formar pisos o estantes. Estos .pisos o estantes
absorben gran cantidad de ruldo de alta frecuencia y también
proporcionan un soporte resistente y rigido para equipos

estructurales de carga.

Las aleaciones de aluminio son ductiles y bastante
resistentes a la corrosién. Generalmente, una capa delgada de
aluminio puro envuelve el exterior de la léamina de 1la aleacién

para proporcionar una protecclién anticorrosiva. Esta ‘“cublerta"
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normalmente compone el 5% del espesor total de 1a lamina. El
magnesio es uno de los metales estructurales mas ligeros, pero no
es tan resistente como el aluminio. El magnesio tiene
aproximadamente la misma relacién resistencia/peso que el
aluminio, pero su rigidez sé6lo es dos tercles de 1la de éste.
Ademas debe ser protegido de la atmésfera corrosiva y del fuego.
El bronce y el latén tienen un uso mas blen limitado en la
estructura actual de un avién. Estos materiales aparecen
principalmente en los soportes, sujetadores, tensores de les

cables y resortes.

Reclentemente, varlos materiales nuevos han aparecido en las
estructuras de las aeronaves; algunos, para cumplir con funciones
especiales que no se requerian antes, otros, como resultado del
progresc tecnoloégico en el campo aerondutico. Un ejemple de la
primera clase son las nuevas ceramicas, tamblén 1llamadas metales
cermets, ceramels, intermetalicos y refractarios. En general,
estos materiales son una combinacién de ceradmica y metales, que se
combinan en un proceso de sinterizado en que se utilizan
materiales en polvo. Las ceramicas aportan una‘ alta resistencia
al calor y los metales proporcionan resistencia mecanica. Fueron
ideados para usos especiales en los que la gran resistencia a las

altas temperaturas era imprescindible.

El titanio, conveniente por su poco peso, alta resistencia

mecanica y magnifica reslistencia al calor, recibe sbélo un uso
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limitado en las estructuras debido a su elevado precio. Al
aumentar los conocimlientos sobre su obtencién, su precio podra
eventualmente competir con el de otros metales, y mas disefadores
podréan disfrutar de sus muchas ventajas. El litlo esta probando
ser valioso cuando se alea con el aluminio al aumentar el médulo o
coeficiente de elasticidad, reduciendo asi el peso en comparacion

con otros elementos de aleacién.

Casi cada vez que se mencionan los materiales estructurales
de las aeronaves, sale a relucir la cuestion de su resistencia a ’
la "corrosién”. Hay una buena razén para ésto debido a que, para
que un avién sea Util y tenga larga y segura vida, debe ser
resistente a las atmoésferas corrosivas. En  general, los
materlales organicos, tales como madera o tela, deben ser
protegidos de la humedad y microorganismos. Los metales pueden
ser atacados por la atmosfera marina y especialmente por la humeda
del medic ambiente, oxigeno, productos quimicos, atmosferas
industriales y gases de escape de las turbinas. Los aceros
generalmente tienden a oxidarse y deben ser pro;:egldos con pintura
o con una capa de metal anticorrosivo, como el cadnlo. El
aluminio puro es resistente a casi todos los tipos de corrosién;
perc los miembros estructurales de las aeronaves hechos de
aleaclones de aluminlo tienden a corroerse. Ya se ha menclenado
la capa .de aluminic puro sobre estas aleaciones para
proporcionarles una resistenclia anticorrosiva. Este material de

"duraluminio” revestido de aluminio llamado "Alclad”, si se trata
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térmicamente varlas veces perderad su resistencia a la  corrosién
debido a que la capa de aluminio puro podra alearse con el
material de nicleo al ser sujeto a las altas temperaturas del
proceso. A menudo se aplica un recubrimiento de cromato de zinc
sobre el aluminlo y el magnesio para proporcionarles resistencia a
la corrosién. Las alecaciones de aluminio también pueden ser
protegldas por un proceso conocido como anodlza;lbn. que hace que

se forme una delgada capa de 6xido sobre la superficie.

El fabricante de aviones y el proveedor de materiales toman
constantemente precauciones contra la posibilidad de la mayoria de
las cor.osiones y habitualmente ayudan al cliente a resolver algun
problema de corrosién, en particular cuando se planea alguna
utilizaclén no comin del avién. La proteccién anticorrosiva,

aunque vital para el avién, suele ser dificil y cara.

Los componentes plasticos estan expuestos a dafiarse por la
temperatura (tanto alta como baja) y por la acclén de clertos
disolventes. De ordinario, el dafio consistird en una fragilidad
progresiva con el agrietamiento subsigulente de la superficie,
formandose en ésta pequefias grietas. Los plasticos transparentes
pueden nublarse y perder gran parte de su eficiencia 6ptica, a

menos que se protejan del calor y del polvo.
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I.4.- SITUACION NACIONAL DE LA INDUSTRIA AERONAUTICA

En las primeras décadas de este siglo, se generd en México y
en muchos otros paises el Interés por la aeronautica. Los
primeros vuelos en México se reallzaron poco tiempo después que en
los paises mé&s {ndustriallzados, promovidos por entusiastas
personal idades dispuestas a arriesgar tanto su vida como su
capital, en aras de una actlividad que muy pocos en ese entonces

visualizaban como un renglén clave de la economia futura.

Los hechos mAs notables que podemes menclonar sobre el
desarrollo de una aerondutica mexicana estan naturalmente
asoclados con las partes claves de un avién: Hélice, Motor y
Alas; ya que el despegar de la meseta central de la Republica
Mexicana {altura mayor a los 2200 metros), era hacerlo desde las
maximas alturas de operacién de la mayoria de 1las aeronaves de
aquel entonces, nos podemos percatar facilmente de por qué desde
sus inicios 1la aviacién mexicana tuve que emprender caminos
novedosos y desconocidos, rediseflando las partes claves antes
menclonadas, para la correcta operacliédn de las aeronaves bajo las
condiclones particulares imperantes en nuestro entorno. La
presién atmosférica en el Valle de México es, durante las etapas
de vuelo mas peligrosas (despegue y aterrizaje), equivalente a la
de alturas de vuelo de crucero para las aeronaves que despegan
desde el nivel del mar; a esas alturas, las aeronaves de otros

paises s6lo requleren d¥ pequefios ajustes para dirigir el vuelo y
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no de un mayor esfuerze de la estructura y del wmotor para

remontarlo.

En la practica, durante la segunda década del siglo ésta
demanda se tradujo en la presencia de aviones con mayor superficle
en las alas que los importados, equipados con hélices mas
eficlentes, como la llamada hélice Anahuac (disefiada por el Ing.
Juan Gulllermo Villasana), que permitié¢ que nuestro pais
registrara la méxima altura alcanzada mundialmente por un avién en
aquéllos dias. Otro tanto puede decirse sobre los esfuerzos
llevados a cabo por el equipo de fundicién de la compafifa Talleres
de Construcclones Aeronauticas, S. A., subsldlada por el Estado,
que desarrollé las aleacliones y moldes de uno de los primeros
motores construidos en México con disposiclén radlal de los
cilindros, que dominaron hasta la década de 1960. Asimismo, fue
en nuestro pais donde se dié un Impulso serlo al dlsefio de
aeroplanos de ala cantilever, sin soportes laterales, tendencia
que habria de domlnar el disefio aeronautico los slgulentes 25

afios.

No obstante el grado de avance alcanzado hasta la década de
1930, después de ese momento se comenzaba a adquirir en el
extranjero motores de mayor potencim para aeronaves fabricadas en
el pafs, y de este modo, poco a poco, se fue asentando esa
tendencia que en nuestros dias nos hace adquirir la casi totalidad

de equipos y refacciones aeronauticas fuera de nuestras fronteras,
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a causa de no haber fomentads una politica naclonal que
favoreciera el desarrollo de este renglén clave en la economia, lo
cual se pudo haber evitado si se hublese auspiciado una comisién
calificada que analizara las repercusiones de ignorar la
aeronautica y, en particular, el desarrollo de sus principales

materiales en México.

Si bien, la aerondutica no se .rentd drasticamente en esos
afios pues su uso practico impedia ignoraria totalmente, el hecho
de no haber continuado ccn la metalurgia y el uso de otros '
materiales surgidos desde las primeras décadas de la aerondutica,
si acabdé frenando de manera irremediable el desarrollo propio en
este terreno, scobre todo, después de que se utilizaron materiales
muy senclllos y al alcance de todos en la construccién de las
primeras generaciones de aeronaves. De haberse continuado los
ensayos que sobre aleaclones desarrollaban los talleres de
aerondutica para su uso en motores y de haberse emprendido el
desarrollo de duraluminios, que se convirtieron en material
primordial de la aeronAdutica de las sigulentes décadas, el pais
habria podido mantenerse a flote sin duda alguna, ¥y alcanzar un

nivel digno, aunque modesto, dentro de la aerondutica mundial.

En nuestros dias, tenemos la idea de que la construccion de
un aviétn es una actividad excesivamente compleja y que
técnicamente escapa a nuestra capacidad actual; una apreciaclién

errénea sin duda, ya que se presume como una actividad superflua
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en la que poco tenemos por hacer, promoviendo una dependencia
total del exterior en los ultimos clncuenta afios, debido a que,
como se dijo anteriormente, no ha existido una Pollt,lca de fomento
sobre la aerondutica, un renglén clave en la economia de nuestro

pais que aspira al desarrolle (Tratado de Libre Comercio).

Es por esto que, resulta de gran importancia el promover y
fomentar una Industria  Aerondutica  Nacional, mediante la
lnvestlgaclén y desarrollo de los diferentes campos de la
ingenleria que se encuentran directamente relacionades con esta

industria.

Sin pretender abarcar ampliamente todos® los campos de la
ingenieria involucrados en aeronautica y contemplande un enfoque
mecanico, como parte integral de nuestra formacién, el objetivo
del presente trabajo se concentrard en la invesﬂgacxbn y andlisis
de los materiales compuestos mas cominmente aplicados a
componentes aercnauticos estructurales en uno de los avicnes
comercliales mas modernos de hoy en dia (el Alrbus A320), y de esta
forma colaborar con la meta de fomento y promocién hacla la
conformacién de una Industria Aerondutica Nacional, que permita a
su vez expander nuevos conocimientos hacia otras industria,
logrando con ésto seguir lmpulsando el desarrollo tecnolégico de

nuestro pais.
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Se han elegido a los materiales compuestos como parte central
de la investigacliéon debido a que éstos se perfilan a constituir el
sigulente paso evolutivo mids importante en el drea de materiales
aeronautlicos estructurales, tal y como lo fue en su momento la
introducclién de las aleaciones metalicas en 'esta misma 4rea,
introduceién que sin duda permiti6n un desarrcllo acelerado de 1la
aeronautica, el cual actualmente nos sigue sorprendiendo.
Asimismo, los materiales compuestos han llegado a tener una
importancia creclente en otras industrias ademas de la
aerondutica, tales como la autemotriz, la quimica, la eléctrica y
la electrénica, por mencionar algunas, debido a que muchos de 1los
materiales que utilizan estas industrias se han 1ido encarecxeﬁdo
gradualmente ya que provienen dé fuentes naturales no renovables y
en proceso de extincién, por lo que los materiales compuestos
llegaran a constituirse como la unica alternativa de sustitucion y
en algunos casos la mejor, por sus propledades superiores. En el
siguiente capitulo se estudiaran a los materiales compuestos en
forma amplla, desde el concepto mismo de 'material compuesto, su
clasificacién, asi como sus propledades Y caracteristicas,
prestando especlal atencién a aquéllos que se utilizan en

aeronautlca.
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CAPITULO II.~ MATERIALES COMPUESTOS
IX.1.- MATERIALES COMPUESTOS Y SU CLASIFICACION

INTRODUCCION

Un materlal compuesto es el resultado de la unién de wuno o
mas materlales de refuerzo (reforzamiento), con un material
aglutinante denominado matriz, sin que en la unién del
reforzamiento y matriz se produzca reaccién quimica alguna.

El elemento reforzante o REFORZAMIENTO es el material mas
duro y fragil del material compuesto y es el que se encuentra
contenldo en la matriz. Este proporciona en mayor grade las
propiedades mecinicas del material compuesto, -dependiendo éstas
fundanmentalmente de la ortentacién y el volumen del reforzamiento
incorporado a la matriz. El principal efecto que el reforzamiento
le produce al material compuesto se ve en el aumento del médulo
elastico y la resistencla mecénica.

La MATRIZ es el material mas blando y ductlil y por lo general
es el que se encuentra en mayor cantldad en el material compuesto.
La matriz es la que aglutina al reforzamiento, esto es, actua como
un adhesivo ligando al reforzamiento de tal forma que lo separe,
para conseguir que éste actte con independencia en el reparto de
esfuerzos. A su vez, la matriz sirve como el medio de transmisién
de los esfuerzos hacia el reforzamiento y ademds proporciona la
solidez y forma al materlal comp to, en

)s te y/o pr to.
La tecnologia de los materiales compuestos no es nueva,
existia desde principlos de los afios 20's, cuando se empezaron a

utilizar distintos materiales reforzantes, tales como aserrin,
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asbesto, celulosas, fibras de vidrlo, etc., contenidos en resinas
poliméricas (matrices), del tipo fendlicas y poliésteres,
especlalmente.

Es a partir de 1970 cuando se plantea claramente la necesidad
de materiales compuestos cada vez mads técnlcos y avanzados (fibras
de Carbono y Boro y matrices de reslnas Epoxy), para aplicarlos en

los sectores aerondutico y aeroespacial con el fin de conseguir:
1) por una parte, mayores ventajas en las nueva$ aeronaves, y 2)
por otra, un ahorro energético, como consecuencia de: a) un menor
peso estructural del vehiculo construido con los nuevos
materiales, pero con las mismas o superiores caracteristicas
mecédnicas, y b) el menor consumo de energia en la elaboracién de

aquéllos.

En consecuencla, la tecnologia de los materiales compuestos
es de caracter estratégico y, por lo tanto, en los paises mas
desarrollados, las dreas de lnvestlgacién mias avanzadas tienen
financiamiento gubernamental y pasan inevitablemente por un

periodo de clerta reserva en su difusién.

No obstante, los materiales compuestos pueden aplicarse en
cualquier segmento Industrial; su eleccién se basa especialmente
en la necesidad de obtener rendimientos elevados, es declir,
valores altos de la relacién EFICIENCIA/COSTO, de acuerdo a sus
elevadas caracteristicas especificas y de disefio, asi como del
ahorro energético.

Finalmente y, aunque en el estado actual de la tecnologia su

elaboracién es semiartesanal, lenta y, en consecuencia costosa,

27



los materiales compuestos pueden producirse a la medida de 1las
necesidades de la aplicacién correspondiente. Precisamente ésta
es una de las cualidades mas notables de los materlales compuestos
pues les proporciona una doble condicién: 1) la'de ser materiales
sustltutos y/o alternos y 2) la de constituir, en casos especiales
la solucién Unica e insustituible, no quedando otra posibilidad
viable,

DEFINICION
Los materiales compuestos, denominados también como
comptsitos, compositas, “composites” o hibridos, se producen,

cuando dos materiales se unen para dar una combinacién de
propledades que no puede ser obtenida en los materiales
originales. Estos materlales pueden seleccionarse para
proporclonar combinacliones poco usuales de rigidez, resistencia,
peso, resistencla a altas temperaturas, resistencia a la
" corrosién, dureza o conductlvidad. Los compuestos pueden ser
metal-metal, metal-ceramica, metal~polimero, ceramica-polimero,
cerdamica~ceramica o polimerc-polimero. Los compuestos
metal-ceramica, por ejemplo, incluyen las herramientas de corte de
carburo cementado, el titanio reforzado con flbras de carburo de

silicio y el acero esmaltado.

CLASIFICACION

Los compuestos pueden clasificarse en tres categorias

-con particulas, con flbras y laminares- dependiendo de las formas
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de los. materiales {Figura 2.1). -El concreto, mezcla de cemento y
grava, es un compuesto particulado; la fibra de vidrio
(fiberglass), que consta de fibras de vidrio en un polimero, es un
compuesto reforzado con fibras; y la madera terclada o “triplay",
que tlene capas alternadas de madera chapada con veta, es un
comppesto laminar. Si las particulas reforzantes sc encuentran
uniformemente distfibuldas, los compuestos particulades tlenen
propledades isotroplcas; los compuestos flbrados pueden ser tanto
isotrépicos como anisotrépicos; los compuestos laminares siempre

tienen un comportamicento anisotrépico,

Magerial A
©%q %00
o0 0 5 Oy
0% o o Material B
o o
Material A
fa (b} ]

FIG. 2.1 ~COHPARACION DE L.OS TRES TIPOS DE MATERIALES COMPUESTOS.
(8) CON PARTICULAS, (b} REFORZADO CON FIDRAS Y (c)
LANINAR.

MATERIALES COMPUESTOS REFORZADOS CON PARTICULAS

En los compuestos reforzados con particulas, las particulas
de un material duro y fragil se encuentran dispersas de una manera
discreta y uniforme dentro de un material aglutinante denominado

matriz, slendo éste mas blando y ductil,
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Se pueden subdividir los materiales compuestos por particulas
en dos categorias generales basadas en el tamafio y la sustancia de
las particulas que influyen en las propiedades del compuesto.

Estas dos categorias lncluyen:

(a).~ Los compuestos endurecidos por dispersién.

(b).~ Los compuestos con particulas propiamente dichos.

En los compuestos endurecidos por dispersién el tamafio de la
particula es muy pequefio, con diametro de 0.1 micrones a 2.5.
micrones (1 micrén = 10°® metros). Debido a que las particulas
pequefias obstaculizan el movimiento de las dislocacliones, producen
un efecto pronunciado de endurecimlento. Sélo se requleren
pequefias cantldades del material disperso. Mientras se tenga una
dispersién mas flna de particulas se originarA una  mayor
resistencia 6 endurecimiento. Entonces, el objetivo es tener las
particulas lo suficientemente pequefias y colocadas lo
suficlentemente cerca entre si para que los movimientos de las
dislocaciones entre ellas no puedan ocurrir con facilidad
produciendo asi el efecto deseado de endurecimiento. Un eJjemplo
de esta categoria es el SAP (sintered aluminum powder), Polvo de
Aluminio Sinterizado, el cual es un compuesto de part.lculas finas
de szoa en una matriz de aluminio que se forma por compactacién y
siterizacién de los polvos, con lo cual se puede aumentar
significativamente las propiedades de las aleaciones de aluminio a

altas temperaturas.
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La. segunda categorfa se reflere a los compuestos con
particulas propiamente dichos, también se les llama compuestos
particulados verdaderos y son aquellos en los cuales tenemos un
porcentaje mayor de dispersién y particulas mis grandes, en donde
la carga esté compartida por la matriz y por las particulas. En
general, en un compuesto reforzado por particulas, los diémetros
de las particulas s.on mayores de 1 micrén, las cuales aunque
obstaculizan el deslizamlento no lo hacen en forma efectiva. Las
concentraciones del dispersante en velumen son mayores del 25%.
Los compuestos con particulas incluyen muchas combinaciones de
metales, ceramicas y polimeros, y su objetivo es producir
combinaciones poco frecuentes de propiedades y no para mejorar la
resistencia. Los mejores ejemplos de 1los compuestos reforzados
por particulas son los carburos cementados, los cuales son
carburos que contienen particulas cerdmicas duras dispersas en una
matriz metdlica; los insertos de carburo de tungsteno utilizados
para herramientas de corte en operaciones de maquinado son
ejemplos tiplcos de este grupo. Otros ejemplos los encontramos en
los cerémlcos comerctales, por ejemplo, ladrillos y ruedas de
esmeril; y en muchos polimeros con rellenos, por ejemplo, el negro

de humo en el hule vulcanizado.

MATERIALES COMPUESTOS REFORZADOS CON FIBRAS

Estos compuestos meJjoran la resistencia al esfuerzo, la
resistencia a la  fatiga, la rigidez y la relacion
resistenciaspeso, a través de 1a introducclén de fibras
resistentes, rigidas y fragiles dentro de una matriz mas blanda y
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ductil. El material de la matriz transmite la fuerza a las fibras
y proporciona ductilidad y tenacidad, mientras que las fibras
soportan la mayor parte de la fuerza aplicada, Se emplea una
enorme variedad de materiales reforzados. De tepdos los materiales
compuestos, la fibra de vidrio es ciertamente el mas conocido, el
cual estd constituido de fibras vitreas en una matriz pollimérica.
Otros ejemplos son la utllizacién de la paja en los adobes y las
varillas de acero ¢n las estructuras de concreto. Existen dos
clases importantes de compuestos reforzados con flibra:

1.- Compuestos en los cuales las flbras de refuerzc son
continuas.

2.- Compuestos en los cuales las flbras de refuerzo son’

discontinuas y pueden ser simplemente pedazos
cortados.

Las flbras vitreas cortas orlentadas aleatoriamente se encuentran
presentes en la fibra de vidrio. Se pueden usar arreglos
unidirecclonales de flbras contlinuas para produélr deliberadamente

propiedades anisotrépicas (Figura 2.2).

FIG., 2.2 VARIAS MORFOLOGIAS DE COMPUESTOS REFORZADOS CON  FIBRAS,
(a) FIBRAS CONTIKUAS UNIDIRECCIONALES Y (b} FIBRAS
DISCONTIRUAS ORIENTADAS AL AZAR.
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Los materiales reforzantes sc¢ ordenan tamblén en una variedad
de orientaciones. Las fibras también pueden colocarse en forma de
telas o ser producidas en forma de cintas., Se pueden camblar de

orientaclén en las capas alternadas de cintas (Figura 2.3).

D A

{b)

F1G. 2.3 DIFERENTES ORIENTACIONES EN ARREGLOS DE FIBRAS,
{a) FIBRAS ORTOGONALES Y (b) FIBRAS EN CAPAS MULTIPLES,.

MATERIALES COMPUESTOS LAMINARES

Los compuestos laminares incluyen recubrimientos muy
delgados, superficlies protectoras mas gruesas, revestimientos,

elementos bimetalicos o bilmetales, laminados y muchos otros.

Laminares. Los laminares o laminados son capas de materiales
unidos por un adhesive organico. Un compuesto laminar muy

conocido es la madera contrachapada o Triplay.
Recubrimientos duros. Son capas superficiales duras
resistentes al desgaste que son depositadas sobre materiales méas

suaves y ductiles mediante técnicas .de soldadura por fusion, con
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la filnalidad de brindar un recubrimiento protector. Ltas
aleaclones para tal objeto incluyen clases endurecibles de acero,
hierros y aceros que producen carburos de alta dureza, aleaclones

o base de cobalto y clertas aleaclones no ferrosas.

Netales de revestimiento. Los materiales para este fin son
compuestos metal-metal. Los materiales de revestimlento tlenen
una combinacién de buena resistencia a la corrosiétn y alta
resistencla. Un elemplo de este tipo es el Alclad, que es un
compuesto en el cual el aluminio comercialmente puro se une con .
aleacliones de aluminio de mayor resistencia. El aluminio puro

protege de la corrosién a la aleacién mas reslstente.

Bimetales. Son compuestos laminares producldos por la unién
de dos tiras de metal con diferentes coeficientes de dilatacién
térmica, que hacen al materlal sensible a los camblos de
temperatura. Los bimetales pueden actuar como interruptores de

circuitos, asi como termostatos.

Muchos compuestos laminares son disefiados para mejorar la
resistencia a la corrosién mientras se mantiene un bajo costo,
alta resistencia o bajo peso. Otras apllcaciones.‘ importantes
Incluyen una superior resistencia al desgaste o abrasién, una
mejor apariencia y caracteristicas poco usuales de expanslén

térmica.
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ESTRUCTURAS DE TIPO EMPAREDADO O “SANDWICH"

Los materiales emparedados son materiales compuestos
elaborados a partir de un material llgero de baja densidad puesto
entre capas séllidas densas. El emparedado combina un peso general
bajJo con una rigldez excelente. Un eJemplo importante es la
estructura en panal utllizada en las acronaves. Puede producirse

un panal pegando entre si tiras delgadas de aluminio en sitles.
aproplados. El material del panal es desplegado o expandido para
produclir un panel celular de muy baja densidad que por si mismo es
inestable (Figura 2.4). Cuando se pega una hoJa de aluminio a
cada lado del panal, sec obtiene un emparedado muy rigldo, fuerte y

excepcionalmente ligero.

FIG.2.4 ESTRUCTURA DE PANAL. LAHINA HUY DELGADA DE ALUMINIO ES
PEGADA EN PUNTOS SELECCIONADGS Y DESPUES SE LE EXPANDE
EN FORMA DE UN PANEL CELULAR. CON HOJAS DE ALUHMINIO MAS
GRUESAS CONTRAPUESTAS AL PANEL SE OBTIENE UN.A ESTRUCTURA ’
FUERTE Y RIGIDA.
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ESTRUCTURAS DE TIPO EMPAREDADO O “SANDWICH"

II.2.~ PROPIEDADES Y CARACTERISTICAS DE LOS MATERIALES COMPUESTOS

En general, debido a que los materiales compuestos son
relativamente nuevos y aun se encuentran en etapas de
investligacién y desarrollo, todavia no se hallan en plena
utllizacién y, en consecuencia, existen dudas razonables sobre su
comportamiento en todo tipo de condiclones.

Asi, algunas de las propiedades consideradas como positivas
en los materiales compuestos todavia no estan lo suficlientemente
respaldadas, siendo el paso del tiempo y las sucesivas pruebas y ’
ensayos a los que se les vaya sometiendo, los que deberan poner en
evidenclia las posibles anomalias, si es que existen.

No obstante, existen una serie de caracteristicas positivas
de los materiales compuestos plenamente verificadas y por las que
estos materliales son cada vez mas apreclados y, en el futuro, tal
vez, sus grandes ventajas los hagan insustituibles para clertas
aplicaciones.

VENTAJAS

Entre las propiedades y caracteristicas funcionales
consideradas como positivas se tienen las sigulentes:

- Muy baja densidad, entre 1 y 2 gr‘/cma lc;s materiales
compuestos mas avanzados y de 2 a 3 gr/cm:' los materlales
con matriz de poliéster y fibra de vidrio.

~ Elevadas resistenclas mecanicas a los principales

esfuerzos, simples y combinados: tracclién, compresién,
flexién, torsién, etc.
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Como consecuencia de las dos propledades anteriores, con
los materlales compuestos se consiguen los mas altos
valores de resistencla mecénica y médulo elastico
especificos (por unidad de peso) cxlstentes.

Elevada resistencia a los agentes externos atmosféricos
(corrosién), quimicos (4acldos y bases), abrasién, etc,

Aceptable resistencla, en general, a las temperaturas
actuales de operacliédn.

Buena resistencia a la llama (inflamable).

Menor consumo de energia, en su produccién que la
requerida para la obtencién de cualquier metal o aleacién
metalica.

Coeficlientes de dilataclén practicamente nulos y, como
consecuencia, bajas deformacliones en las estructuras de
estos materiales.

Bajos costos de mantenimiento operativo, por ausencla de
corrosién.

Posibllidad de fabricar estructuras complejas en una
operacién unica, con la casi ausencla de mecanizados, por
lo que los costos de las fases de montajes secundarios de
los diversos elementos quedan sensiblemente disminuidos.

Como consecuencia de la ausencia practica de mecanizados,
el material desperdiciado (rebabas y virutas) en los
procesos de fabricacién es muy inferior, tan sb6lo de un 5
al 15% del material empleado en la pleza, en comparacién
con algunas plezas metalicas, que arrojan desperdicios de
material del orden del 60 al 80%.
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Posibilidad, como  consecuencla de las elevadas
resistenclas especificas, de ser aplicados los materiales
compuestos en estructuras sometidas a fuertes cargas
inerciales.

Mayores resistencias a la fatiga, en general, de los
materiales compuestos frente a los materiales
tradicionales y, por consiguiente, con mayor vida atil en
condiclones operativas.

Baja transmisién de las vibraciones, del calor y de la
electricidad (dleléctricoes).

Posibllidad de optimizar la orientacién de las fibras
(anisotropia), para “hacer a la medida".el material de la
pleza o estructura, con el fin de cubrir las exigencias de
resistencia y rigidez de las mismas.

La elevada rigldez especifica de los materiales compuestos
¥, sobre todo, la gran direccionalidad de las propiedades
de los compuestos de flbra de carbono, les proporcionan
excelentes comportamientos aeroeléasticos, con una sensible
mejora de las superficles aerodinamicas en las aeronaves
supersonicas.

Alta capacidad de absorcién de energia, con buenas
condiclones de amortiguamiento.

Para clertas aplicaciones eléctricas, presentan buenas
propledades dieléctricas, ausencia de magnetismo y baja
conductividad térmica.

Simplicidad en el nimero de elementos que forman las
estructuras de materiales compuestos, es decir, conjuntos
mds integrados, en comparacién con las mismas estructuras
realizadas con materlales tradicionales.
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- BaJjo perfil RADAR, con capacidad para la absorcién de
clertas ondas de radio.

- Dificultad en la propagacién de cualquier tipo de grieta
en las estructuras a base de estos materiales.

-~ Las uniones mecanicas en estos materiales por medio de
adhesivos adecuados de naturaleza andloga a la matriz, son
muy eficaces tenlendo una vida practicamente ilimitada si
las zonas a ensamblar se preparan convenicntemente.

- Cuando mejoren las condiclanes de los procesos,
estos materlales entraran como sustitutos de materlales
escasos o de interés estratégico.

DESVENTAJAS

Frente a las propiedades venta josas mencionadas
anteriormente, existen otras caracteristicas de los materiales
comouestos que en la actualidad, y mientras no meJoren las
tecnologias, resultan negatijvas para conseguir una mayor
introduccién de aquéllos en los diversos sectores industriales.

Estas propledades negativas o menos favorables, de los
materiales compuestos, pueden resumirse de la sigulente manera:

~ Debido a los elevados costos de obtencién de fibras y de
los procesos de elaboracién de materliales compuestos casl
siempre resulta mids cara una estructura de material
compuesto que la equivalente en material metalico; por
ello, los materiales compuestos avanzados sélamente se
utilizan en casos muy especiales y de gran responsabllidad
(criticos), es decir AERONAUTICA/ASTRONAUTICA.

~ Las bases de datos utllizables para disefios de materiales
compuestos no estan siempre disponibles o flables.
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Su inherente “"anisotropia" y su naturaleza fragil hace que
el proceso de disefioc de estructuras con los materiales
compuestos sea bastante mas complejo que para los
materiales metadlicos, deblendo hacer uso, generalmente,
del disefio asistido por computadora (CAD}.

Los procesos de manufactura de los materiales compuestos
son, en la actualldad, laboriosos y complejos, requiriendo
equipos muy costosos, con un control de calldad extricto
en todas las fases del proceso y de todas las variables

que intervienen en el mismo. Aunque se tlende a la
automatizacién (talleres flexibles y 'robotizados), los
procesos son todavia demasiado artesanales.

Debido a la complejidad de los procesos de obtencién de
materlales compuestos existen problemas de repetitividad
del producto.

Existen actualmente clertos puntos sin aclarar en cuanto
a comportamiento, a2l no saberse con suficiente precisién
la respuesta de los materiales compuestos en serviclo.
Evidentemente, es un problema de tiempo en la utilizacién
de éstos.

Por el momento, hay falta de disponibilidad de materias
primas si no existe fabricacién necional de las mismas; en
consecuencia, dichos materiales pueden considerarse
altamente estratégicos.

El control y la garantia de calidad en los productos y
procesos de materiales compuestos todavia estén en etapas

tempranas de desarrollo.

La correcta eleccién de la fibra y la matriz para que sean
compatibles y respondan adecuadamente a sus respectivas

10



funciones en el material compuesto, asi como la elecclén
del proceso adecuado de preparacidn de éste, requieren, a
veces, estudios profundos de investigacion.

Existe clerta problematica en la fragilidad, tipo de
fracturas, falta de deformabilidad, fatiga, métodos de
reparacién, etc. de los materiales comphestos.

Hay ausencia de una teoria que pueda describir Ila
respuesta real del material compuesto a las diversas
condiciones en las que se ve sometido.

La anisotropia, que resulta una ventaja empleada de forma
adecuada al permitir optimizar disefios, puede convertirse
en un grave problema si no se tiene presente la
direcclionalidad del material compuesto ante la aplicacién
de los esfuerzos principales, ya que la falla no se
produce necesariamente a consecuencla de la carga
dominante, lo que puede conducir al fracaso del proyecto.

La ausencia de "plasticidad” en los materiales compuestos
hace que la concentracién de esfuerzos, en las unlones
mecanicas, no se libere como en el caso-de los metales Y,
al no poderse analizar completamente de forma teérica se
debe obtener experimentalmente, para la configuracién
elegida, la concentracién de esfuerzos resultantes.

Asimismo, la falta de “plasticidad" conduce a pocas
posibllidades de correccién de errores en el proceso de
fabricacién de estructuras con materiales compuestos.

Las uniones mecénicas en materliales compuestos son menos
eficlentes que en los materiales metédlicos, con mayor
riesgo de falla con propagacién instantanea. Para las
uniones con piezas de material compuesto debe recurrirse
al adhesivo adecuado para cada aplicacién, lo que resulta
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un claro inconveniente que complica el disefio de este tipo
de estructuras,

- En general, los materiales compuestos tlenen clertos
problemas de absorcién de humedad. Las mejores matrices
frente a la humedad son las fenélicas.

- En algunos materiales compuestos existen problemas de
adhesividad entre matriz y fibras, slendo las resinas
epoxy las mejores en cuante a la adhesividad de las
matrices y, las aramidas (KEVLAR} las fibras que peores
condiciones de adhesividad presentan.

- Kdu‘erencia de los metales y aleaciones, en los que el
mecanlsmo de propagacion de grietas es perfectamente
conocido, no se sabe nada de este mecanisme en los
materlales compuestos aungue la experiencia haya
demostrado, conforme ha quedado dicho en las propledades
positivas (ventajas) de estos materlales, que existen
dificultades en 1la propagacién de cualquier tipo de
grietas en los materiales compuestos.

I11.3.- HATERIALES COMPUESTOS UTILIZADOS EN AERONAUTICA

La introduccién de los materiales compuestos en la industria
aeronfutica se ha venido desarrollando durante los ultimos velinte
afios. Esta introduccion se basé en la busqueda de un mayor
rendimiente general, al considerar que las aleaciones ligeras
alcanzarian poco a poco su méximo desarrollo, siendo los
materiales compuestos una alternativa de sustituclén. En un
principio se utillizaron en plezas decorativas, pisos, paneles
laterales y superiores, elementos auxiliares y otras plezas de la
estructura secundaria, hasta llegar con los materiales compuestos
avanzados a base de fibra de carbono a la estructura primaria del
avién (parte de la estructura con repercusiones catastré6ficas en
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el caso de rotura), primeramente en los avlones de combate y, en
la actualldad, en los civiles.

Desafortunadamente, en los afios 70's la lndustria aeronautica
se apropié del término “material compuesto" para definir un grupo
muy particular de materiales: los reforzados con fibras de alta
resistencia. Por lo tanto, material compuesto es, en general en
la aeronautica actual, sin6nimo de material reforzado con fibras,
siendo en consecuencia estos materiales los que han tenido mayor
desarrollo en dicha industria, salvo la particularidad del
material compuesto a base de estructura de tipo "sandwich”, que
también se ha desarrollado de manera importante. En la industria
aeronautica estos dos tipos de materiales compuestos son los que
han probado ser dentro de su clasliflcacién los que en mayor parte
cumplen con los requerimientos técnlcos, los cuales han sido
fundamentados en 1las necesldades presentes y futuras de la
aeronautica.

Los materiales compuestos a pesar de sus excelentes
caracteristicas de resistencia de todo tipo (las cuales fueron
mencionadas en su momento) que los hacen cumplir con las
exigencias requeridas, tienen el conocido inconveniente de que
siguen sliendo materiales caros, tanto por el valer de las fibras
desarrolladas reclentemente como por los artesanales procesos de
fabricaclén de piezas. ’

Por ello resulta necesario realizar proyectos de forma
racional, que supongan soluciones lo mas rentables posibles, por
emplear menor numerc de elementos en los conjuntos y por conseguir
la eliminacién de operaciones de mecanizado, recurriendo z la

obtencién de plezas terminadas partlendo directamente del molde.

Como se dijo anteriormente, la introduccién de los materiales
compuestos en la industria aercdutica se basé en la busqueda de un
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mayor rendimiento general de las aeronaves, al considerar que las
aleaciones ligeras alcanzarian un punto de maximo desarrollo y que
las exigencias técnicas proplas de la aeronautica seguirian en
ascenso continuo, Iniclalmente la presencia de estos materiales
en las aeronaves fue poco importante, pero paulatinamente han ido
tomando mayor importancia hasta el grado de sustitulir a los
materiales metallcos en algunos componentes estructurales de las
aeronaves considerados como criticos (estructura primaria). Esta
sustituclén se debié a que conforme los materiales compuestos
fueron desarrolléndose, se empezaron a encontrar ventajas
evidentes frente a los materiales metdlicos sustituidos.

Los materiales compuestos presentan las sigulentes tres |
grandes ventajas frente a los materiales metdlicos a los que
sustituyen, siendo éstas, en general, las mas significativas para
la industria aeronautica comercial:

1) REDUCCION DE PESO

Para una misma resistencia y rigidez, la estructura fabricada
con materiales compuestos es mas ligera que su equivalente
metailca.

Esta ventaja de peso, la mas importante de las que ahora

clitamos y que ha supuesto el éxito de estos materlales, significa

en ultimo término menores costos operativos, al reducir el consumo
de combustible o mayores ingresos, al poder aumentar la carga
atil (pasajeros o mercancias).

2) FLEXIBILIDAD DE DISERO Y FABRICACION

Las innumerables combinaciones posibles entre matrices,
flbras, porcentaje de fibra en el compuesto y disposiclén de las
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fibras en la matriz permiten una gran llbertad de disefio de la
estructura.

Las técnicas de moldeo utilizadas en 1la fabricaclén de
estructuras con materiales compuestos permiten consegulr de forma
econdmica geometrias muy complejas y reducir el numerc de
componentes de la estructura,

Es posible asi disefiar estructuras muy eficientes tanto en
peso como en caracteristicas aerodinfmicas.

3) RESISTENCIA A LA FATIGA Y A LA CORROSION

Las estructuras fabricadas con estos materiales poseen una
resistencia a 1a fatiga muy superior a las fabricadas con
materiales metalicos y tempoco presentan 1los problemas de
corrosién proplos de éstas.

De estas dos cualldades es de esperar una mayor vida en
servicio y una reduccién de los costos de mantenimiento.

Desgraciadamente, en la industria aerondutica la utllizacién
de materlales compuestos presenta desventajas significativas:

La gran cantidad de parametros que es necesario controlar
durante el proceso de fabricacién y 1la dificultad de su
mecanizacién, hacen que el control de calidad del mismo sea
costoso y que el nimero de plezas rechazadas en ia fabricacién sea
alto. Esto encarece el preclo de las piezas aceptadas.

Las estructuras fabricadas con materiales compuestos son mas
sensibles a los impactos que las estructuras metalicas, por lo que
los dafios por esta causa producidos en las operaciones de despegue
y aterrizaje, en los estaclonamientos de los aeropuertos o en los
hangares de mantenimento, son méAs costosos de reparar que los
producidos por la misma causa en las estructuras tradicionales.
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Por 1a menor conductividad de estos materiales, el efecto de
los rayos que pudieran alcanzar al avién en zonas de tormenta es
importante, produciéndose zonas quemadas de costosa reparacion.

La reparacion de estas estructuras requlere materiales que
deben ser almacenados a muy bajas temperaturas y, pese a ello son
de vida muy corta, con lo que se presentan problemas de stocks.
Al igual que la fabricacién, las reparaciones deben reallzarse en
zonas de gran limpleza, humedad y temperatura controladas. El
control de calidad de las mismas es tamblén muy exigente. La
asimilacién de las nuevas tecnologias ha requerido, y requerira en
el futuro, un gran esfuerzo del personal encargado del
mantenimiento de las aeronaves.

A continuacién daremos una breve explicacién de 1las
principales fibras y matrices utilizadas en aeronautica:

a) Fibras de Vidrio “E" y "S".

Las fibras de VIDRIO fueron de las primeras utilizadas
para reforzar las matrices poliméricas, para constituir los

primitivos materiales compuestos. Los primeros usos de dichas
fibras fueron en condlciones no direccionales por lo que se exigia
menos homogeneidad y calldad de las mismas. Actualmente se

prefiere la anisotropia en 1la funcién de las fibras y, en
consecuencia, se requleren alta homogeneidad y pureza.

Entre estas fibras cabe citar las variedades: E y S, con
dlametros de 3 a 30 mlcras y resistenclas desde 340 a 444 kg/mmz.
Las fibras de vidrio "E" son las mas utilizadas, presentando una
buena relacién eficacia/costo. Precisamente con la fibra "E" como
material reforzante y la resina de poliéster como matriz soporte
se ha formado el materlal compuesto de mayor consumo. La fibra de
vidrio mas resistente es la "S" con 444 kg/mm2 de carga de rotura.
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Las aplicaclones en easerondutica  son -en estructuras
secundarias y elementos auxiliares.

b} Flibras de Aramidas (Kevlar).

La flibra ARAMIDA Kevlar 49 es la més utilizada en la
fabricacién de materlales compuestos cuando se requiere la mayor
resistencia especifica y un aceptable médulo eléstico especifico.

Al 1gual que la fibra de vidrio, las aramidas resisten
al calor (hasta 180°C) y =l frio. A partir de los 425°C comlenzan
a carbonizarse.

Resisten a 1la accién de agentes quimicos y las
radiaclones ultravioleta.

Las fibras aramidas, por el momento, presentan dos
problemas: por un lado son fibras relativamentes costosas y, por
otro lado, poseen una baja adherencia con matrices poliméricas,

Las Aramidas son de las fibras conocidas con menor
densidad y mayor resistencia a la rotura, utilizandose en la
fabricaclén de estructuras secundarias sometidas a la accién de
impactos y choques.

¢) Fibras de Carbon (Grafitol.

De las denominadas fibras de CARBON &6 GRAFITO se
obtienen tres variedades:

1} De alta resistencia; su reslistencia es superior a los 230
kg/mmz.

2) De alto médulo elastico; su médulo es superior a 40,000 kg/mmz.
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3) De muy alto médulo elastico; su médulo es superior a 50,000
kg/mmz.

El coeflclente de expansién térmico negativo de la fibra
de carbén permite el disefio de elementos con coeficientes de
expansién practicamente nulos, por medico del adecuado poslicionado
de las flbras en la matriz. Sin embargo, las fibras de carbén
presentan el inconvenliente de su baja resistencia al impacto por
lo que, cuando interesa esa cualidad, se soluciona mediante 1la
constitucién de hibridos con flbras de aramidas, que son las
que mejor resisten al impacto.

Por otra parte, los costos de la fibra de carbén son .
todavia demasiado elevados para que su utilizaclén en materiales
compuestos sea difundida con mayor medide en otros sectores
industriales distintos al aeronautico.

Estas fibras son utilizadas en- estructuras primarias de
los aviones comercliales mas avanzados.

d) Fibras de Boro.

Estas fibras presentan excelentes valores de resistencla
a la traccién, compresién y mbdulo elastico, con densidades
relativamente baJjas {inferiores al aluminio}. i_a fibra de boro se
utiliza en casos muy critlcos, debido a su elevado costo y
toxicidad, en materiales compuestos de matriz metalica
principalmente,

e) Fibras Ceramicas.
Hasta este momento las fibras CERAMICAS han tenldo poca
difusién industrial. Son compatibles con las matrices metalicas

Y, posiblemente, constituiran el campe de los materiales
compuestos de altas temperaturas.
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Las fibras cerdmicas mas conocidas son las de Carburo de
Silicio (SIC), las cuales son utilizadas en la construccién de
blindajes de poco peso.

f) Fibras Het4llcas.

Estas fibras {Al, Fe, Nb, Mo, Ta, Ti, W, etc.) se
emplean fundamentalmente como reforzantes de matrices metallcas.

Tienen como desventaja frente a las organicas e
lnorganicas su alta densidad, su elevado precio y, sobre todo, sus
bajas caracteristicas mecanicas especificas. Actualmente se
encuentran en periodo experimental y, en consecuencla, su uso
todavia no se halla a nivel industrial.

g) Matrices de Resinas de Polliester.

Son el tipo mas comin de matriz para materiales
compuestos asociadas con fibras de vidrio. Son resinas baratas,
con buenas propledades eléctricas y dleléctricas, buenas
caracteristicas mecanicas y buena resistencia quimica
(especialmente a los 4&cidos), pero con el inconveniente de
presentar contracciones en el ciclo de curado (6 a 10%),
provecando microgrietas que no se propagan, en general, por la
estructura del material compuesto de una forma peligrosa. Se
utilizan en estructuras secundarias.

h} Matrices de Resinas Fendlicas,

Son resinas que exlgen muy altas presiones para evitar
la formacién de poros, por la gran cantidad de volatiles que se
forman en la polimerizacién. Presentan buena. resistencia a los
acldos, buenas propiedades dieléctricas (excepto al arca), alta
resistencia al calor y a la humedad. Otra ventaja de las resinas
fenélicas es que pueden utilizarse con temperaturas de hasta
300°C. Se utilizan en aeronautica (paneles de aviénica,
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revestimientos interiores de aeronaves, etc.) por la baja emision
de humos en caso de incendie.

i) Matrices de Resinas Epdxls.

Son las matrices con las que se consiguen los materiales
compuestos con mejores propledades mecénicas, debido, basicamente,
a la alta adherencia de las epoxy a las flbras mas desarrolladas y
a la baja contraccion del material durante la polimerizacién y
curados (elevada establlidad dimensional).

Sus propledades pueden variar extensamente mediante
modificaciones en la estructura quimica basica de las resinas
epoxidicas. Los materiales compuestos a base de estas resinas
resisten perfectamente a cualquier tipo de fuerza mecanica
(estatica y dinamica) y a los agentes exterlores y quimlcos.

Las temperaturas de servicio son relativamente baJjas, de
80° a 120°C, pero existen resinas epoxy que pueden soportar hasta
los 200°C. Se utilizan en estructuras primarias.

J) Hatrices de Carbon (Grafito).

Dan lugar a materiales compuestos de muy altas ventajas,
muy costosos y para aplicaciones muy criticas (toberas de turbinas
de gas, frenos para ruedas del tren de aterrizaje y, en general,
para todas aquellas piezas que deban soportar ‘altas temperaturas
con elevados choques térmicos y fuerzas mecénicas de gran
magnitud). )

k) Matrices Cerdmicas y Metdlicas.
Todavia no han alcanzado la etapa industrial, estando en
la fase de investigacién y desarrolle en los laboratorilos,

estribando su dificultad en la consecucién de: 1) una buena
adherencia matriz-fibra sin disminucién de 1las propledades
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mecanicas del material compuesto correspondiente y 2} la ausencia
de porosidad. Estas matrices representan en la actualidad un
importante reto tecnolégico.
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CAPITULO III.- . CRITERIOS GENERALES SOBRE LA SELECCION DE
MATERIALES

INTRODUCCION

En el capitulo anterior fue definido el concepto de material
compuesto, sus tipos, su clasificacién, el origen de su aplicacién
¥ su desarrollo en la industria aerondutica; estableciendo sus
ventajas y desventajas generales, especificando aquellas ventajas
que hicleron de estos materiales, candidatos a suplir a los
metales y aleaclones en componentes estructurales aeronauticos
importantes. Ast, también se determinaron las desventajas de
aplicacién en esta industria, las cuales fueron minimas en .
comparaclién con las ventajas.

Es importante hacer notar que el proceso: de sustitucién de
metales y aleacliones por materiales compuestos, a los cuales
hacemos referencia, no fue un proceso féacll y rapido, por el
contrarlo, ha llevade un desarrollo  gradual de mucha
investigacién, que aun hoy en dia continia en forma ascendente.
Esta investigacién se realiza con la finalidad de conocer mas
profundamente las caracteristicas de rendimiento de los
materiales, tanto sustitutos como sustituidos, asi como el de
establecer normas, criterios y métodos de evaluaciédn que conformen
un proceso de seleccitn de materiales blen definido y en continua
mejora. Es precisamente este proceso de seleccién de materlales
el que ha servidec como base para la sustitucién de algunos
materiales por otros, tanto en el campo de la aerondutica como en
otros campos de la ingenieria. Cada uno de estos campos contlene
sus propias varlantes, caracteristicas y condiclones especificas
para un proceso particular de seleccién de materlales, el cual
proviene de un proceso comin basado en criterios y métodos de
evaluaci6én generales, que permiten la seleccién adecuada de los
materiales en la mayoria de las situaclones y/o problemas de
ingenleria relaclonades con 1la seleccién. Es por esto que,
resulta importante dar a conocer los criterlos generales de este
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proceso comin de seleccién de materiales, ya que con el
conocimiento de dicho proceso comprenderemos que toda selecciédn de
materiales estA sustentada baje un proceso = perfectamente
establecido y que la sustitucién de unos materiales por otros es
un proceso que de ninguna forma se debe realizar de manera
aleatoria y mucho menos en una industris, como la aeronéutica, en
que estos tipos de decisiones traerian consecuencias desastrosas.
De ahi, la importancia de conocerlo.

III.1.- EL PROBLEMA DE LA SELECCION DE MATERIALES

La seleccldén de un material apropiado es un paso clave en el
proceso de dlsefio porque es la decisidon crucial que une los .,
calculos y los trazos de computadora de un dibujo de ingenieria
con un disefio realizable. La importancla de este proceso de
decisién puede ser apreciada cuando uno se percata que existen mas
de 40,000 aleaclones metalicas de uso comin y aproximadamente un
nimero cercano de materiales no metalicos, incluyendo los
materiales compuestos, en ingenieria. Una inapropiada seleccién
del material nos puede llevar no solamente a la fractura del
producto o componente, sino tamblén, a un costo lnnecesario. El
seleccionar el meJor material para una parte involucra mas que
seleccionar el material que tiene las propledades que proveen un
rendimiento de servicio necesario de funcionamlento; también esta
intimamente conectado con el procesamiento del material hasta el
producto terminadoe. Asi, una pobre seleccién .del material puede
sumarsele al costo de manufactura un incremento innecesario del
costo del producto. Tamblién, las propledades del material pueden
ser cambiadas segin el proceso y pueden afectar al rendimlento
durante el serviclo del producto. Cuande nos damos cuenta que la
seleccién del material debe de estar basada tanto en las
propledades del material (rendimlento del producto) y del
procesamiento del material (producto manufacturado), el numero de
posibles combinaclones entre las propledades y el procesamlento
del material no es restringido.



Mucho de 1la seleccién de materiales estd basada en
experiencias pasadas. Lo que funciond con anterlioridad es
obviamente una soluci6tn, pero no necesariamente la solucién
éptima. No hace mucho tiempo, la selecci6n de materiales era
conslderada como una parte minima del proceso de disefio, Los
materiales eran selecclonados de manuales con un limite para
elegir y baséndose en informaclén limitada sobre datos de

propiedades. Hoy en dia, sin embargo, lo anterior no es
suficlente para la mayoria de los procesos de disefios. En muchas
aplicacliones avanzade-, como en la aeronautica, los materiales

estan sujJetos a los limites de sus propledades ya que los
requerimientos de servicic son muy severos, de tal forma que la
seleccidn de materiales ya no se limita s6lo a manuales sino que
también se cuenta con otros elementos de informacién. Ademas de
esto aparece un nuevo problema, estamos entrando en una era de
encarecimiento de materiales; la seleccién de materiales con una
base histérica muy pronto serd Imposible, porque el material
requerido puede no ser adquirido. Asi , ahora mas que nunca
existe una gran necesidad de la seleccidn de materliales sobre
bases raclonales.

En muchas operaciones de manufactura el costo de los
materiales puede llegar a un monto de hasta mas del 50% del costo
total. Si se tiene, por ejemplo, un alto grado de automatizacién,
se tendra, por consigulente, una disminucién en el costo unitario
de trabajo y asi mismo se tendrd un alto porcentaje del costo
total, el cual sera debido a los materiales. Por el contrario, en
muchas otras operaciones de manufactura, el costo debido a los
materiales puede reducirse en porcentaje con respectoe al costo
total. Si se tlene, por ejemplo, como en el caso de la
aerondutica con respecto a los materlales compuestos, procesos de
fabricacién laboriosos y complejos, éstos 1llegan a ser casi
artesanales. Se tendra, por consigulente, una disminucuén
significativa del porcentaje del costo total referente a los
materiales y, en consecuenclia, se tendra un alto porcentaje del
costo total debido al trabajo requerido para procesarlos.
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Asi pues, en esta sencilla comparacién se tienen entonces
algunas de las bases raclonales (no histéricas) referentes a
relacionar materiales y procesos, que se deben tomar en cuenta
para la seleccién de materiales y poder asi elegir la alternativa
mAs conveniente.

III.2.~ CARACTERISTICAS DEL RENDIMIENTO DE LOS MATERIALES

Los requerimientos de rendimiento o funcicnalidad de un
material usualmente estan expresados en términos de propledades
fislcas, mecanicas, térmicas, eléctricas o quimicas. Las
propiedades de los materiales son la Interaccién entre 1la
estructura basica y 1la composicién del material con el .
funcionamiento en servicio del producto (figura 3.1).
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FIGURA 3.1 PROPIEDADES DE MAYERIALES, LA RELACION ENTRE ESIRUCTURA ¥ FUNCIOMAMIENTO,
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La meta final de la clencia de los materiales es el predecir
cémo se pueden mejorar las propledades- de ingenieria,
comprendiendo cémo controlar las diversas caracteristicas de la
estructura. La estructura puede variar desde las dimensiones
atémicas hasta las dimensiones de una ruptura macroscopica en una
unién. Los principales métodos de alteracién de una estructura
son: a través del control de la composicién quimica (aleacliones),
tratamiento térmico, tratamientos mecanicos y composicién
estratéglca de propledades fislcas y quimicas mediante diversos
materiales (materiales compuestos).

Usualmente se cuenta con propledades de materiales que son
razonablemente fAciles de determinar, que son moderadamente .
reproducibles y que son asocladas con la respuesta de un material
que estad bien definido y esta relaclonado con una respuesta
fundamental. Sin embargo, por algunas razones de convenlencia
tecnolégica, =a menudo, ademés de determinar la propiedad del
material, tamblén se determina el modo de falla del material
relacionada con esa propiedad.

La figura 3.2 muestra las relaciones entre los modos de falla
comunes y las propledades mecAnlcas mé&s cercanamente relacionadas
a las fallas. Notese que en muchos de los modos de falla, dos o
mas propledades mecanicas interactuan para controlar el
comportamiento del material. Ademas, las condiciones de servicio
que se encuentran en algunos materiales en general son mas
complejas que las condiclones de prueba utilizadas para medir las
propledades del material. La condicién de serviclo consiste de
una superposiclén compleja de medios ambientes, como por ejemplo
lo es el esfuerzo fluctuante (fatiga) a alta temperatura (fluencia
lenta) en una atmésfera altamente oxidante (corrosién). Las
pruebas de simulacién de servicio especializadas son desarrolladas
en "materiales con propledades ideales" para complejas condiclones
de servicio. Finalmente, el mejor candidato de los materiales
debe ser evaluado en pruebas de prototipo o pruebas de campo para
evaluar su rendimiento bajo condiciones reales de servicio.
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FIGURA 3.2 RELACIONTS ENTRE MODOS DE FALLA Y PROPIEDADES MECANICAS.
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Las propiedades del material usualmente son normalizadas a
través de especificaciones;. Existen dos tipos de especiflcacién:
especificaciones de rendimiento y especificaciones del producto.
Las especificaciones de rendimiento delinean los requerimientos
elementales de funcionalldad del producto y fijan los parametros
basicos sobre los cuales el disefio debe desarrollarse. Estan
basados en 1la necesidad de que el producto deba satisfacer
condicleones, en una evaluacién, de lo que prcbablemente resulte
riesgosc y provoque fallas. Las especificaciones del producto
definen condiclones bajo las cuales los componentes de los disefios
son adquiridos o manufacturados. Las propiedades de los
materiales son una parte importante de las especificaciones del
producto.

La tabla 3.1 provee una lista completa de las caracteristicas
de rendimiento de los materiales. Puede servir como una lista de
chequec en la seleccién de materiales para asegurarse de que
ninguna propiedad {mportante sea omitida.



TABLA 3.1 CARACTERISTICAS DE FUNCIONAMIEINTO DEL MATERIAL,

PROPIEDADES
FISICAS:
ESTRICTURA CRISTALINA,
DEASIDAD,

PUNTO DE FUSTON,
VISCOSIDAD.

POROSIDAD,
PERGABILIDAD.
TRANSPARDNCIA.
PROPIEDADES OPTICAS.
ESTABILIDAD DIKENSIOMAL.

PROPIEDADES
ELECTRICAS:
CONDUCTIVIDAD,
CONSTANTE DIELECIRICA,
HISTERESIS.

PROPIEDADES
NUCLEARES:
VDA MEDIA,
ESTABILIDAD.

PROPIEDADES
MECANICAS:
DUREZA,

WODILO DE ELASTICIDAD.

TRACCION,
COMPRES{OH,

COEFICIENTE DE POISSOM,
CURVA ESFUERZO/DEFORMACION,
RESISTECIA A LA CEDEMCIA,
RESISTENCIA ULTIMA.
SN
DESGASIL,
PROPIEDADES A LA FATIGA.

Lisa,

géﬁég}%gngﬁhmmo.

TENPERATURA DE TRARSICIOR CHARPY,
TEMCIDAD A LA FRACIURA,
A ALTA TRCPERATURA,

FUIRKCIA LENTA,
RESISTENCIR DL FRACTURA,

PROPIEDADES DE AMORTIGUANIENTO,

PROPIEDADS DE DESGASIE.
fo

CAVITACION,

DESPOSTILLANIENTO,

INPACTO 0F BALA,

PROPIEDADES
TERMICAS:
CONDUCTIVIDAD,

CALOR ESPECIFICO.
COEFICTENIE DE EXPANSIOH.
EMISIVIDAD,
PERMEABILIDAD.

RAPIDEZ DE ABLASION,
RESISTENCIA AL FUEGO.

PFROPIEDADES

QUIMICAS:

POSICION EN SERIES ELECTROMOTIUAS,

CORROSION ¥ DEGRADACION,
e

OXIDACIOH,

ESTABILIDAD TERMICA,

ESTABILIDAD BIOLOGICA,

ESFUERZO POR CORROSION,

FRAGILIZACION POR HIDROGENO,

PERMEABILIDAD HIDRAULICA,

PROPIEDADES

DE FABRICACION:
CAPACIDAD DE SUNDICIOH.
TRATANIENTO TERMICO,
TRPLABILIDAD,

WALEABILIDAD,

WAQUIMABILIAD,

SOLDABILIDAD,
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1T1.3.- PROCESO DE SELECCION DE MATERIALES

La seleccién de materiales basada puramente en lo racional
estd lejos de ser sencilla. El problema no solamente radica en
que frecuentemente se hace dificil por la insuficiencia o
inexactitud de los datos de las propledades, sino también es
tipicamente una de las declsiones hechas en presencia de miltiples
restricciones sin una funcién objetiva clara’ Un problema de
seleccidn de materiales usualmente involucra una o dos situacliones
diferentes.

1) La seleccién de los materiales para un nuevo producto o un
nuevo dlsefio. .

2) La reevaluacién de un producto o disefio ya existente para
reducir costos, incrementar la  seguridad, mejorar el
rendimiento, etc.

Generalmente, no es posible aprovechar el potencial completo
de un nuevo material a menos de que el producto sea redisefiado
para explotar tanto las propledades como las caracteristicas de
manufactura del material. En otras palabras, una simple
sustitucidn de un nuevo material sin cambiar el diseflo raramente
provee una utilizacidn Jptima del material. Muy frecuentecmente,
la esencia del proceso de selecciétn de materlales no es que un
material complta contra otro para su adopcién; por el contrario,
es que los procesos asoclados con la produccidén o fabricacién de
un material compitan con los procesos asocliados del otro. Por
ejemplo, la fundicién a presién en dado de una aleacion base en el
zinc puede competir con el formado por inyeccidn de un polimero; o
el forjJado de un acero puede ser reemplazado por un producto
formado con lamina debldo al mejoramiento en la soldadura.

El proceso de seleccion, como cualquier otro aspecto en el

disefic de ingenieria, es un proceso de solucién de problemas. Los
pasos en el proceso pueden ser definidos como sigue:
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1) Andlisis de los requerimlentos del material. Determina las
condicliones de servicio y medio ambiente que el producto debe
soportar. Los traduce en propledades criticas del material.

2

Filtracidn de materiales candidatos., Compara las propiedades

T ias (resp tas) con una larga base de datos de las

propledades de los materjales para seleccionar unos pocos
materiales que se ven prometedores para la aplicacién.

3

Seleccidn de materiales candidatos. Anallza los materlales
candidatos en términos comerciales del rendimiento del
producto, costo, manufactura y disponibilidad para seleccionar
el mejor material para la aplicacién.

4

pe)

Desarrollo de los datos de diseffo. Determina experimentalmente
las propiedades claves del material para aquél material que
fue seleccionado y asi de esta manera obtener medidas
estadisticas confiables del rendimiento del material bajo
clertas condiciones que se esperan se presen@.en en servicio.

La seleccién de materiales y el proceso de evaluacién para un
disefio complejo se ilustra en la figura 3.3. El proceso de disefio
se despliega hacla abajo en una direccién vertical que abarca todo
el disefio, analisis de componentes y pruebas. Empezando con el
disefio que abarca todo el concepto para el sistema, los
componentes del sistema individual son lidentificados y las
especificaciones para su rendimiento son desarrolladas. Los
materiales potenciales que pueden reunir los aspectos de
rendimiento son identificados y evaluados en base a las
propledades de filtrado. Frecuentemente, las pruebas de flltrado
son realizadas para eliminar a los materiales que no cumplen con
las propledades deseadas. Los materiales que pasan las pruebas de
filtrado ahora serén los materlales candidatos para evaluarse en
el disefio propuesto. En la fase de seleccién de material, estos
materiales son evaluados mas a detalle y probados contra una
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extensa y mas selectiva lista de propiedades establecidas. Los
intercambios son hechos con respecto al rendimiento, el costo y la
disponiblilidad para llegar a uno o un grupo pequefio de materiales
para el disefio seleccionado. Puede ser requerido un programa de
pruebas extensivo para establecer variablilidad de propledades o
para callficar los diferentes limites del material. Estos datos
de propledades detalladas son introducidas al disefie final
detallado. Cuando el disefio es fabricado hacia el interior del
concepto de trabajo, una prueba de propledad adiclonal es
requerida para establecer la influencia de los procesos de
manufactura sobre las propledades criticas de diseflo. Por otra
parte, los subensamblajes criticos o el disefio total pueden ser
evaluados en pruebas de serviclo slmuladas. As{, cuando los
disefios son puestos en servicio la experiencia operacional empieza
a acumularse. Probablemente, el disefio trabajara a la perfeccién,
pero esto no es poco comin en un sistema complejo que experimenta
fallas de servicio que no son anticipadas por el andlisis de
disefio o que se muestran en las pruebas de servicio simuladas.
Las fallas de los componentes son una segura indicacién de que la
seleccién del material y/c el disefio fue defectuoso. El analisis
de falla es un método bien desarrcllado que ayuda al mejoramiente
de disefios. Esto se vera mas a detalle en el capitulo V.

La figura 3.4 es un ejemplo de céme puede ser registrado un
proceso de seleccién de materlales. El eJemplo es aplicado al
borde de ataque de un avién supersénico. Las condiclones de
operacién y de disefio son registradas en la ultima columna
izquterda, Las propledades de filtrado son listadas en 1la
siguiente columna. Las propliedades mas Importantes son requeridas
para seleccionar a uno de los 4 materiales candidatos que
sobrevivieron a la filtracién. Finalmente, 1la columna de
laderecha lista los datos de las propledades que deben ser
generadas para un disefio detallado,
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Figura 3.4 Ejenplo de una hoja de registro de datos para el seguiniento en el proceso de seleccidn de materiales.

B6S



I11.4.- LA ECONOMIA DE LOS MATERIALES

Debido a que el costo es una consideracién tan dominante en
muchas de las situaciones de seleccitn de materlales, necesitamos
dar a este factor una atenci6n adlcional. El costo basico de un
material depende de: (1) la escasez, como es determinado por, ya
sea, la concentracién del metal en el mineral o por el costo de
exlstencia en el mercado, (2) el costo y la cantidad de energia
requerida para procesar el material y (3) el abastecimlento basico
y demanda para el material. En general, la utillizacioén de grandes
volumenes de materiales, como por ejemplo la pledra y el cemento,
tienen preclos muy bajos, mientras que los materiales escasos,
como los diamantes industriales, tienen un precio muy =alto. Ya
que, mientras mas trabajo es invertido en el procesamiento de un
material, el costo se incrementa (valor agregado).

El incremento en las propledades, como por ejemplo el
esfuerzo de cedencia, son producidas por camblos en la estructura
que son causadas por los camblos en la composicién y pasos
adicionales del procesamiento. También, por ejemplo, los cambios
en la dureza de los aceros es provecada por la adlcién de
aleaciones muy caras como lo es el niquel o por el tratamiento
térmico, como el templado. No obstante, el costo de una aleacién
puede no ser simplemente el porcentaje en peso del costo de los
elementos constituyentes de la aleaclén, A menudo, un alto
porcentaje del costo de una aleaclén estd destinado a la necesidad
de controlar una o mas Impurezas. Eso puede significar pasos
extras de refinamlento o el uso de materiales caros de alta
pureza.,

Debido a que muchos de los materlales de ingenleria provienen
de fuentes naturales no renovables y en proceso de extincién,
existe una tendencia a la alza del costo con el tiempo. Es por
esto, que el uso adecuado de los materiales llegara a ser de gran
importancia.
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Sin embargo, la. estructura de los preclos de muchos
materiales de ingenieria es demasiade compleja y los precios
reales pueden ser obtenidos solamente a través de cotizacliones de
los vendedores, E! preclo real depende de una gran varledad de
precios extras que son adiclonados al precio base. Los costos
reales varian de un material a otro. Los preclios extra son
fiJados por las sigulentes situaciones: Requerimientos de
propledades, dimensiones, procesamiento, cantidad, empaque, marca
y transporte. De estos preclos extras se puede advertir cémo las
declisiones de un disefiador pueden tener upa influencia
significativa en el costo. Para el caso de secciones de tamafios y
tolerancias especlales, es recomendable que sean evadidos a menos
que el anilisls economico detallado muestre que los costos extras .
son realmente Justificados.

III.5.- METODOS DE EVALUACION PARA LA SELECCION DE MATERIALES

No existe ninguna metodologia bien desarrollada para 1la

selecclén de materiales. En parte, esto es debidoc a 1la
complejidad de las comparacicnes y de los cambios que deben ser
realizados. Frecuentemente, las propledades que se estan

evaluando no pueden compararse directamente para que de esta
manera pueda tomarse una decisiéon correcta. En parte, ésto es
debido al hecho de que se hace muy poca investigaclén por parte de
aquellas personas que se han dedicado al estudle del problema,

Los métodos utilizados en la seleccién de materiales pueden
ser clasificados como sigue:

1, - Indices de costo contra rendimiento.
2.~ Indices de comparaclién de propiedades.
3.- Analisis de valor.

4.- Analisis de falla.

5.- Analisis de beneficlo/costo.

v
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Los métodos 1, 2, 3 y 5§ son descritos en este capitulo y el
4, correspondiente al analisis de falla sera considerado en el
capitulo V en forma amplia e independiente debido a su
importancia.

INDICES DE COSTO CONTRA FUNCIONAMIENTO

Debido a que el costo es tan importante en la seleccién de
materiales, es légico considerarlo al principlo de este proceso .
No es posible un costo de comparacién detallado en la etapa de
concepto de formulacién, pero si es posible con frecuencia
establecer un costo objletivo y eliminar los materiales que
obviamente son muy caros. En vista de que la eleccién final es un
camblo entre costo y funcionamiento (de las propledades), es
16gico intentar expresar ecsa relacién lo més culdadosamente
posible. El costo es un parémetro muy util cuando éste puede ser
relacionado con una propiedad critica del material que controla el
funclonamiento del disefic y asi optimlzar la seleccién del
material.

Es importante comprender primero, que el costo de un material
expresado en unidades monetarlas por unidades de peso no slempre
puede ser el criterio mas valido. Frecuentemente, los materiales
tienen una funcién de relleno mas que una funcién de sustentaciédn
de carga y por ello, el costo por unidad de volumen tamblén es un
criterio apropiado.

En vista de gque el costo del material es directamente
proporcional a su peso (o su volumen), segun sea el criterio que
se tome, la determinacién de una relacién costo contra propiedad
llega a ser una cuestién de determinaciéon de la equivalencia
estructural de diferentes materiales. Los estudios se complican
por el hecho de que los materiales generalmente difieren entre si
en mids de una propledad, y este método tiene la limitante de que
sélo puede hacerse para una propledad a la vez, cambiando las
condiciones analiticas para cada propiedad que se haya elegido.
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Para ilustrar el desarrollo de un indice
costo/funcionamiento, se considerard el caso mas simple de una
probeta bajo una carga de traccién unlaxial, considerando la
eleccién entre usar un acero ordinario de bajo contenido de
carbono, un acerc de baja aleacién y alta resistencia o un
material compuesto de fibra de vidrio contenida en una matriz
epéxica; en donde la resistencia a la traccién es el criterio de
disefio en el cual se debera basar la seleccién del material. A
continuacién se presentan los datos necesarlos:

MATERIAL RESISTENCIA A LA COSTO POR KILOGRAMO
TRACCION, (kg/cn®) ($/kg)

Acero de bajo
% de carbono. 4,498.2 0.176

Acero de baja

aleacion y alta §,272.5 0.220
resistencia.
Fibra de vidrio. 14,060 0.500

Estos materiales se pueden comparar en base al costo de
obtener un kilogramo de resistencia a la traccion (Indice de
Costo/Funcionamiento: I.C.F).
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rcr = —8kel .8
(kgscm®) ¢

Apllicando este indlce a los materiales candidatos, tenemos que:

- Para el acero de I.C.F. = 0.178 = $§ 0.000039
bajo % de carbono. 4,498.2

- Para el acero de

baja aleacién y I.C.F. = —2:220___ . ¢ g 000042
alta resistencia. 5,272.5

- Para la fibra de 1.C.F, = —9:890 __ _ & 0 000036
vidrio. 14,080

Por lo tanto, la fibra de vidrio es el material que nos
proporciona el menor costo por kilogramo de resistencia a 1la
tracclén, a pesar de que es el material mas caro de los tres.

En este eJemplo se utilizdé la resistencia a la traccién como
criterlo de disefio para la selecci6én del material, pero en otras
situaciones podrian ser el esfuerzo a la compresién, el esfuerzo
de fluencia, la fatiga o la dureza, entre otras propledades. Al
hacer la seleccién entre dos o mas materiales, hay que asegurarse
de que se utilice el criterio adecuado, dado que generalmente los
materiales difieren entre si con respecto a mas de una propiedad.

En el ejemplo anterior, también fue utilizado un I.C.F. que
se determindé de una manera simple y razonada, pero esta situaclén
no slempre se presentard de forma tan sencilla, de hecho en el
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analisis de la determinacién de un I1.C.F. se reallzan, en la
mayoria de los casos, deducclones matematicas importantes basadas
en férmulas ya conocidas de la fisica de materiales, contemplando
incluso factores estructurales propios del problema (geometrias
muy particulares), asi como las variables que se tengan a
disposiclén tales como, costo por peso o costo por volumen,
densidad, geometria dimensional y datos estadisticos de diversos
materiales candidatos con respecto a la propledad particular que
se tomara como criterlo de disefio {esfuerzo de cedencia, esfuerzo
a la tracclén, esfuerzo a la fatiga, fluencia 1lenta, dureza,
corrosion, elc.). El hecho de determinar una equivalencia
estructural con respecto a diferentes materiales tlene una gran
importancia en aeronfutica, sobre todo en la etapa de disefio, pues .
lo que se busca contlinuamente es contar con materiales que tengan
altas propiedades fisicas con menores pesos y volumenes, asi como
altos indices de costo/funcionamiento, por lo que este método se
puede apliacar ampliamente en este campo.

INDICE DE COMPARACION DE PROPIEDADES

En muchas aplicaciones de ingenieria es necesario que la
seleccién de un material satlisfaga mas de un requerimiento de
funcionamiento, en donde estos requerimientos de funclonamiento
son comparados con respecto a propiedades significativas las
cuales controlan el funcionamiento.

El método que a continuacién se describe es el que tiene la
mayor importancia préctica ya que se encuentra intimamente
relacionado con el proceso de selecclén de materiales que se
expuso anteriormente, en las etapas de analisis de los
requerimientos del material, flltracién de materiales candidatos y
seleccioén de éstos ya en uns forma real de aplicacién, en donde a
cada. propledad del material se le asigna wun clerto peso
dependiendo en su importancia al funcionamiento del serviclo
requerido,
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PROCEDIMIENTO DE SELECCION DE MATERIALES PARA LA CONSTRUCCION DE
INDICE DE COMPARACION DE PROPIEDADES

La seleccidn de materiales puede resultar una labor muy
compleja, ya que estan involucrados factores que se contraponen,
como seria el costo y la calidad o la dureza y la maquinablilidad.
De aqui que resulte tan 0til contar con un procedimiento de
seleccién que garantice que no se ha pasado por alto  ningin
requisito y su efecto sobre los demds.

Este procedimlento de seleccién tiende a que se consideren
todas las propledades que el material deberad tener bajo las
condiciones de serviclo y medio ambiente a las que el producto
estard sometido (anallsls de requerimientos del material). El
primer paso sera hacer una lista de las propledades. Dicha lista
deberd incluir todas las propiedades que en mayor o menor grado
interacttan en el producto (véase tabla 3.1), asi como costos y
otras caracteristicas deseables. El costo puede ser considerado
como una de las propledades, usualmente con un factor de alto
peso. El punto importante es que estén Iincluidas todas las
propiedades probables.

Después de completar la 1lista de propledades, el paso
sigulente es indicar cuales de ellas son 'criticas y cuidles
relativas, Serdn criticas aquellas que no puedan dejar de
cumplirse, Seran relativas aquellas que no establecen criterlos
diserimlnatorios, sino que puedan ser cubiertas en distinto grado
por los materiales conslderados.

El sigulente paso es hacer una busqueda extensa de
materiales, para lo cual es necesario referirse a las fuentes de
informacién adecuadas. Sera4 necesario contar con referenclas
extensas y actuallizadas, como pueden ser: lista de fabricantes
(catalogos informatives y cotizaciones), manuales de materiales
{handbooks: metals, ceramics, polymers and composites), software
de bases de datos de materiales y publlcacliones eSpeclalizadas.
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Entre otras fuentes, también deben consultarse aquellas en donde
aparezcan estadisticas de todos los datos técnicos de propledades
fisicas, quimicas, etc. y de fabricacién, asi come preclos de
venta actualizados, volumenes de produccién, tiempos de entrega,
etc,. Entonces, se procederéd a conformar una lista de materiales
candidatos, los cuales se extraerén de las fuentes de informacién
consultadas. Los materiales enlistados seran aquellos que se
presuman prometedores para cumplir en mayor o menor grado con
todos los requisitos determinados en la etapa inicial.

A continuacién se realizard una comparacién entre 1los
materiales enlistados en el paso anterior, atendiendo a la manera
en que cubren los requisitos formulados en la etapa inicial del ,
proceso (filtracién de materiales candlidatos). Para este fin, se
utilizara una tabla como la mostrada a continuacién (tabla 3.2),
Es precisamente esta tabla la que nos servird para la construccién
de los indices de comparacitn de propiedades, en ella se
distinguen cuatro zonas verticales que son: la lista de
materiales, los requisitos criticos o filtro (pasa-no pasa), la
evaluacién relativa y la calificaclén de cada material (indice de
comparacién de propiedades},
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FILTRO PASA-HO PASH a% LVALUACION RELATIVA
(CALIFICACION) ¥(FACTOR DE PESQ)
WATERIAL veorizoas]rsorvipa]raorizoas | CALIFICACION

TA0TLEDAD {PROPIIDAD (PROPIIDAD )2ROZIEDAD AELATIVA |BELATIVA |RILATIVA
crirrea | aatrica | cririca | ocntica

nr fir Tt

# FACTOR DE PESO
" CLAVE: § = SATISFACIORIO

N = NO SATISFACTORIO

TABLA 3.2 Tabla de comparacidn de wateriales.
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a)

b)

c)

d)

La forma de operar la tabla comparativa es la sigulente:

Se colocan los materiales a comparar, enlistados debajo del
titulo "materiales".

En las columnas de la zona "filtro pasa-no pasa" se escriben
las propiedades criticas.

En las columnas de la zona "evaluacién relativa" se colocan las
propledades relativas y se les asigna un “"factor de peso" es
decir, se califican, dentro de una escala que puede ir del 1 al
5, de acuerdo a la importancia que tenga cada propledad en el
disefio. Los factores de peso calificados pueden ser los
siguientes: 5 =indispensable; 4 =muy importante; 3 =importante;
2 =conveniente; 1 =deseable.

Tomando cada material se va evaluando, primero con el flltro,
Zona en la cual se anotard wuna S cuando cumpla
satisfactoriamente con la propiedad critica y N cuando no lo
haga. En la zona de evaluaclén relatlva se calificard al
material de acuerdo a la medida en que cumpla con cada
propledad relativa, esta medida es obtenida a partir de los
diferentes valores numéricos que poseen los materliales para las
diferentes propiedades relatlivas previamente determinadas y la
forma de obtener dicha medida es mediante el escalamiento de
estos valores numéricos, para este fin, cada valor numérlco de
propiedad debe ser puesto en una escala en la cual el valor
numérico mas alto no sobrepase de 100 puntos., Para cumplir con
todo esto se recurre a la sigulente expresién:

Valor numérico de Valor numérico de propiedad.

B = propiedad escalada. = X 100

Valor grande bajo consideracién,

En donde el valor numérico de propledad es aquel valor numérico
cualquiera de una de las propledades que se pretenda escalar.

Y el valor grande bajo consideracién es aquel valor numérico
(de propiedad) mayor. perteneciente a uno de los materiales,
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que se considerara en el denominador para efectuar el
escalamiento, debiendo este valor pertenecer también a la mlisma
propiedad del valor numérico que se pretende escalar.

A continuacién se Ilustrard este procedimiento con un
sencillo ejemplo.

.Se desea obtener la calificaclén relativa de los siguientes
materiales: :

Material A : Aluminio 7075-T6.

Material B : Aceroc AISI 17-7 PH.

Material C Compuesto Carbén/Epoxy HT.

Con respecto a la propiedad de resistencia maxima en tracclén. A
continuacién se presenta la informacidn necesaria, obtenida a
partir de datos técnicos contenldos en manuales especializados.

MATERIAL: A B C
PROPIEDAD:
Resist. max. 5,765 12,303 14,411.5
en traccién,

(kg/cmzl.

El wvalor grande bajo conslderacién se encuentra en el
materlal C y a partir de éste se efectuara el escalamiento
mediante la expresliéon determinada para tal efecto y, de esta
forma, obtener la calificaclén relativa.
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" MATERIAL ESCALAMIENTO DEL VALOR CALIFICACION
NUMERICO DE LA PROPIEDAD
A Cpr = BI85y 00 = 10
14,411.5
B g1 = —12.303 _ ¥ 400 = 85.37
14,411.5
c gy = ALALS y 4o = 100
14,411.5

Asi, entonces, se tendra que para la propledad de resistencla
maxima en traccién y en una escala que va del 1 al 100, 1los
materiales A, B y C tendran una calificacién relativa de 40, 85.37
y 100 puntos respectivamente.

Para propledades en las cuales se desea que tengan valores
bajos, por ejemplo densidad, pérdida por corrosién y costo,
entre otras, el factor de escala es formulado de la siguiente
manera.

Valor numérico de Valor pequefio bajo consideracloén.
B = propledad escalada. = X 100
Valor numérico de propiedad.

En donde el wvalor pequefio bajo conslderacidén es aquel valor
numérico menor perteneciente a uno de los materiales, que en
este caso se considercra en el numerador para efectuar el
escalamiento, de tal forma que se produzca el mismo efecte que
en el caso anterior y, de esta manera, se asegure que el menor
valor numérico existente tenga el escalamlento mas alto.

Para propiedades las cuales no se pueden expresar en valores
numéricos legibles {(no cuantificados en tablas), por ejemplo,
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la soldabilidad, la disponlbilidad, la resistencia =al uso,
etc., algin tipo de apreciaclén subjetlva serd requerida.
Por ejemplo:

APRECIACION ESTIMACION
SUBJETIVA RELATIVA
Excelente. 5

Muy bueno. 4
Bueno. 3
Regular. 2
Suficlente. 1

Procediéndose posteriormente al escalamiento,

La calificacién relativa se multipllica por el factor de peso y
su valor se anota en el medlo cuadro inferior contenido en la
tabla.

La califtcaci6n de cada material se obtiene de sumar los
productos que se obtuvieron en el - inciso anterior
correspondlentes a cada uno de los materiales, estas
calificaciones obtenidas seréan precisamente los Indices de
Comparacién de Propledades (1.C.P.} de cada material, 1los
cuales pueden ser expresados en resumen de la sigulente forma:

I.C.P It
donde:
i = Corresponde a la enumeracién de cada una de las
propiedades.
B = Es la calificacién relativa de ia propiedad.

¥ = Es el factor de peso asignado a cada propiedad.
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ESTA TESIS WO DEBE
SALIR BE LA EIBLIGTECA

de tal forma que con este método, la selecciéon de materiales se
reducird a escoger sélo aquel indice de comparacién de
propledades que tenga el valor numérico mayor, el cual ilndicara
que el material que lo tenga es el que mejJor cumple de todos
los materiales involucradoes con los requerimientos
condiclonados de operacién y medlo ambiente que fueron
determinados en la etapa inicial del proceso.

Para ilustrar este método se recurrira al siguiente ejemplo
de aplicacién:

Se requlere seleccionar un material para construir el
fuselaje (cublerta) de los grupos alares de un avién comercial .,
subsénice. Se planea fabricar 2000 placas de diversas dimenslones
estandarizadas a un ritmo de B3 placas mensuales. De acuerdo a
las condlclones operacionales de medio ambiente que se espera
tengan estos componentes, las propiedades que se requieren para
una primera etapa de seleccién son: Resistencia maxima en
tracclén, Resistencia a la fatiga, Reslistencia a la corrosién,
Densidad, Conformabilidad, Disponibilidad y Costo. Se cuenta con
personal calificado y equipos de fabricacién de alta produccién y
gran capacidad. Se han elegido, tentativamente, tres diferentes
materiales para esta aplicaclién, a continuacién se presentan sus
caracteristicas.
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WIRIAL PROPIEDADES REQUERIDAS
|sEsistincta
FESISTINCIA [RISTSTENCIA | “a 1A
G [\ cnilion | s | oo | s |,
(ka/end) Sui@ ciclos| rorenctatf | (hg/dn) .
s tareny | Baftif®
i 5,765 1,617 0.7 2.10 k] 2
w16 ! ! ’ ’
ACERO A1t 12,38 2,882 0.27 T.68 4 2
11-1 P.H. ! ' * '
1]
T
o 13,4115 1,898 0.% 1.4 2 k)
H.1,
Para la confornabilidad y disponibilidad
l A PRECIACION LIFICACT
se tiene 1a siguiente apreciacidn subjetiva, }__—_. 'sﬁmu‘m mﬂbnﬁhw
- ) - Excelente, 3
My bueno, 4
Bueno. 3
Regular. 2
Suficiente, 1

(Pm el costa se tiene la siguient

+

facién subjetiva,}-

BHR | RIS

Bxcelente, 1

Wiy hueno. 2
Bueno, 3
Regular. 4

Suficiente, ]
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1)~ Lista de las propledades a cumplir.

- Resistencla maxima en tracelén. -

- Resistencia a la fatiga.

- Resistencia a la corrosion.
Densidad.

Conformabil idad.
Disponibilidad.

- Costo.

NoopuN e
1

2).- Propledades criticas (en funclén de los factores de
disefio).

1.- Resistencia maxima en traccién > 4,500 kg/cmz.
2.~ Resistencia a la fatlga > 1,500 kg/cm?.

3.~ Conformabilidad regular.

4.~ Densidad < 4 kgsdn®.

Propledades relativas.
1.~ Reslistencia & la corrosion.
2.~ Disponibilidad.
3.- Costo.
3).-~ Lista de materiales candidatos.
1.- Aluminlo 7075-T6.
2.- Acero AISI 17-7 PH.

3.~ Materlal Compuesto Carbon/Epoxy H.T.

4).- Asignacién de los factores de peso para las propledades
relativas.
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PROPIEDAD

DE CARACTER FACTOR DE PESO
Corrosioén. Importante. 3
Disponibilidad. Conveniente. 2
Costo. Muy importante. 4
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TILIRO PASA-M0 PASA

FUALUACION RELATIVA
(CALTFICACION) #(FACTOR DE PESO)

m‘mlm' SIsST, llﬂﬂa AISISTERCIA ml;lmlw
NAXIMA CONTOMMA- | BENSIDAD ER1L) DISIONL- ({13
I IAHSI IL108D 01305100 S1LIDAD
TRACCION
ALUMINEO s s s ) 5 194 oo
7875-16 110 150 %
ACERO AIST . s . I 160 160 e
17-7 BH. 111,42 ] 40 )
WAt CONPUFSTO ]
CARBOH/EROY s s 5 H ! s s 668
1. 3% 100 28
DOHDE §

§ = SATISTACTORIO
K = NO SATISFACTORIO
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En este caso se selecclonara el material compuesto
Carbon/Epoxy H.T., puesto que el acero AISI 17-7 P.H. aunque tiene
el indice de comparacign de propledades con mayor valor numérico,
queda . descartado ya que no cuenta con la densidad requerida,
siendo ésta una propledad critica.

Como puede observarse, este método de evaluaclén nos permite
realizar la seleccién de materiales que satisfagan de la mejor
forma todos los requerimientos de funcionamiento determinados;
siendo posible su aplicaclién en cualquier ctapa de filtrado de
materiales, con sus condiclones particulares. Lo importante de
este método es que permite introducir el coste como una propledad
mas y comparario con las demas propledades estableclidas.
Generalmente, en aeronautica se sacrifica el costo por otras
propledades, tales como las que aumentan el factor de seguridad
(propiedades fislcas y quimicas), pero no deja de ser importante;
de cualquier forma la consideracién del costo-queda al criterio
del grupo multldisciplinario de profesionales que realicen el
estudioc y de los flines particulares que se persigan. Es
precisamente esto Ultimo lo que le d4 al método gran potencialidad
de aplicacién debido a que se puede adaptar muy blen a la
particularidad del problema de seleccién en estudio.

ANALISIS DE VALOR

El analisis de valor o valor en 1lngenieria, es un sistema
organizado de técnicas utiles para la ldentificacién y eliminacién
- de costos innecesarios, sin comprometer con esto la calidad y la
seguridad del diseifio. Usualmente, la técnica es aplicada a una
serie de problemas mas ampllos que solamente la seleccién de
materiales, pero su estructura y metodologia de analisis se aplica
admirablemente a este problema.
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En el analisis de valor se hacen las sigulentes preguntas:
Cémo una funclén dada de un sistema de disefio puede ser realizada
con un costo minimo ?. Cual es el valor de la contribucién que
‘cada caracteristica del disefio le ocaslona a la funclén especifica
que el producto debe cumplir ?. El anallsis de valor generalmente
es llevado a cabo por un grupo de ingenieros y directores que
poseen diferentes antecedentes y puntos de vista, para que de esta
manera el problema sea visto desde muchos aspectos. De cualquier
modo un analisis de valor necesita el soporte y respaldo de altos
directivos por si se qulere mas exitoso.

La aproximacién del analisis de valor busca el desarrollo de
respuestas a las sigulentes preguntas.

Podemos lograr los objetivos sin el producto ?

Acaso el producto hace mas de lo que es requerido 7

Acaso el producte tiene un mayor costo del que realmente vale 7

Existe algo que realiza el trabajo de una mejor manera ?

Existe una manera mas econdmica de fabrlcar el producto ?

Puede un articulo estandarizado ser utilizado en sustlitucién del
producto ?

Puede un proveedor externo proveer el producto a un menor costo
sin afectar !a confiabilidad ?

El plan de trabajo del analisis de valor consiste en aquellas
tareas o funclones necesarias para realizar el estudio. Un plan
estructurado, como el que es mostrado en la figura 3.5, asegura
que la consideraclén dada a todos los aspectos importantes
suninistre una separacién légica del estudio en unidades
convenientes y genere una base adecuada de datos para mantener un
registro escrito del progreso en el estudio de analisis de valor.
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INFORACION

Que es ?
Qué 5 1o que hace ?
Cud] es su costo ?

ESPECULACION

Cufl es su valon 7

Obtener todos
los hechos

°§ffﬂ“‘ nforma-
cion de la mejor
fuente

Que otra cosa puede
hacer el trabajo ?

ALISIS

Buscar nueva
informacicn

Elfninar Ja

Cuil es el costo de
aguél ?

DESARROLLO

Invertir dinero

- fun¢ich
?3'2'?:'“3?: Evaluar por
{11 i~
ponih?u Simplificar ‘_’q,
tonparacicn
1 b Descart Evalu
it R s e ¥ rale por
a: en generali- perfeccionar tuncion
des
Bapleo de
Uso de téeni
Definir las s0 de teenicas experfos
funciones

en cada idea Quf es 1o que satis-
principal facerd las necesida-
des del usuario 7

Quf es necesario
inplenentar ?

PRESENTACION
Y
SEGUINIENTO

Enpleo de vende-
dedores y proce-
sos especiales

Que’ se recowienda ?
Quien tiene que
aprobarlo ?

Que fue hecho ?
Cushto dinero fue

ahorrado ?
Inplea de
especiales Explear buenas
relaclones
humanas
Enpleo de
Gastar I
g}'g:nr? gch’n
Dplear Juicio con0 sf furra
. el proplo
propio
Konitorear el
Establecer fnmso de
a NYIS‘M\
conclusiones gla

Prepay ::io’rln del
Inplenentaich

Figura 3.5 CONPONENTES DE UN PLAN DE TRABAJO DE AKALISIS DE VALOR.
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Un paso clave en el analisis de walor es la evaluacién de la
funcién del disefio o sistema. En el analisis la funcién es
expresada en dos palabras: Un verbo y su sustantivo objetive. El
verbo contesta la pregunta qué es lo que hace; el sustantivo
contesta la pregunta a quién se lo hace. Puede ser, por ejemplo,
una corriente conductora o registros de resguardo. La funcién
debe de ser identificada a fin de no limitar la manera en cémo
puede ser evaluada.

Las funciones de un disefio o de un sistema deben ser
divididas en funclones baslicas y funciones .secundarias. Una
funcidén bdsica define una caracteristica de funcionamiento que
debe ser obtenida. Contesta a la pregunta de qué es lo que debe
hacer. Una funcidén secundaria define una caracteristica de
funcionamiento de un sistema o de un articulo, ademas de las otras
que deban ser obtenidas. Contesta a la pregunta de qué otra cosa
puede hacer. Por ejemplo, la funcién basica de una capa de
pintura es la de proteger a la superficie del medic ambliente. La
funcidén secundaria es la de mejorar la apariencia. La habilidad
para ldentificar fuclones y distinguirlas entre funciones basicas
¥ secundarias es importante en el anadlisis de valor., EIl valor es
colocado solamente en funciones basicas y es ahi donde se dirigira
la atencién.

Una vez que las fuclones han sildo identificadas, el siguiente
paso es establecer un valor monetario del precio de cada funcién.
Usualmemte, el preclo de una fuclén basica se determina mediante
la comparacion entre los diferentes mél’.o;:los de obtencion
(disponibles) de esta funcién, con el método que se esta
utilizando actualmente. Una habilidad, un conocimiento y un
Juiclo considerables son necesitados para determinar el precio en
términos monetarios. Una de las maneras para determinar el precio
de una funcién es el preguntarse a uno mismo qué cantidad de
dinero seria razonable pagar para la adquisiclién de la funcién
basica si uno tuviese que pagarla con su proplo dinero.
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Enseguida se determina el costo del método utilizado para
llevar a cabo la funcién. El costo se aplica al disefio actual que
se esta utillzando, puesto que el precic se aplica a la funcién.
Una caracteristlca importante del andlisis de valor es ldentificar
los elementos del disefio de alto costo y enfocar la atencién en
ellos. En esa conslideracién nosotros debemos conocer la Ley de
Pareto (figura 3.6), en la cual se enuncla que cerca de un 80 %
del efecto total de cualquier grupo sera resultado de solamente el
20% de los componentes de ese grupo. Asi, cerca del 20% de los
elementos de un dlsefio contribuyen en el 80% del costo.
Obviamente, la atencién debe ser enfocada a esta pequefia pero
Importante porcién de la distribucién. En el andlisis de costos,
el costo total unitario se divide en material, mano de obra y
costos generales. En vista de que la declsién a ser tomada
dependerda de la confianza de los datos, se debe tener mucho
cuidado para establecer el costo de los mlsmos.
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Existen diversos métodos para obtener informacién de los
costos de los datos. Una buena técnica es el desarrollar el costo
para cada elemento en el disefio, para cada paso en el ciclo de
manufactura desde el material en bruto hasta el producto
terminado. Tamblén, es util el representar gréaficamente los
elementos del costo del analisis anterior como una funcién anual
para determinar cuiles costos se salen de la linea debido a la
tecnologia de procesamlento anticuada. Otros tipos de comparacién
de costos que pueden ser relevantes en clertas circunstancias son
los costos por kilogramo, los costos por dimensién (érea, volumen
o longitud) y los costos por propledad (indice de
costo/funcionamiento).

Finalmente, llegamos a la determinacién del valor del disefio
o sistema. Ya se ha considerado el uso del valor (preclo) y coste
del valor. El valor estimado se asocia con el poder de una cosa
para hacer que los consumidores la posean. Eso puede ser un
componente de valor significativo en los productos de orlentacién
a los consumidores, pero usualmente Juega un pequefio papel en el
analisis de valor. Una buena manera de expresar el valor es con
el Indice de valor, que es la relacién del costo/precic. Grandes
valores del indice de valor nos sefialan la parte del disefio que es
m&s provechosa para reduccién de costos,

Los pasos en el plan de trabajo del andlisis de valor (figura
3.5) son muy parecidos a los de solucién de problemas. Una vez
que la informacién basica ha sido reunida, la sigulente fase es la
especulactén. El obJetivo de la especulacion es la generacion,
por medic de técnicas de creatividad, de muchos medios
alternativos para llevar a cabo las funciones Dbésicas
ldentificadas en la fase de recopilacién de informacion. Es
comunmente empleada la tormenta de ideas. La fase de analisis
involucra una seleccién para un  analisis detallado y un
refinamiento de las alternativas mas prometedoras generadas en 1la
fase de especulacién. Cada Ildea es evaluada principalmente en
términos de 1) cuénto es lo que cuesta el producto y 2) acaso el
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producto lograra sus funciones béasicas. La fase de desarrollo
genera un plan completo para la implementacién del producto. La
mejor soluclén del plan es seleccionada para su lmplementacién, y
varias alternativas son selecclonadas sl la primera eleccién es
rechazada por la autoridad que las aprueba, Por ultimo, la fase
de presentacién y seguimiento involucra el estado critico de
presentar las mejores alternativas a las personas que tienen la
autoridad para aprobar las propuestas de andlisis de valor.

ANALISIS BENEFICIO/COSTO
Una clase Importante de declslones de ingenleria comprende la

mejor seleccién del disefio del sistema, del material, de un
subsistema de compra, etc., cuando los recursos econdmicos estén

restringldos. Los métodos parea hacer comparaciones de costo y
analisis de beneficio son herramientas importantes para la toma de
decisiones en este tipo de situacion. Frecuentemente, las

comparaciones est4n basadas en una relacidn beneficlo/costo, 1la
cual relacliona el capital de inversién requerido para producir el
beneficio deseado.

Relaclén  beneficlo/costo  (BCR, Benefit/cost ratio):

valor presente o costo anual de todos los beneficlos.

BCR =
valor presente o costo anual de todos los costos.

Un disefio o un proyecto para el cual el BCR < 1 no cubre el
costo del capital para crear el disefio. Generalmente, solamente
los proyectos para los cuales el BCR > 1 son aceptables. Los
beneficios utilizados en el BCR seran factores simllares a un
componente de funcionamiento mejorado, un incremento de carga util
a través de la reduccion de peso, y un incremento en la
disponibilidad del equipo. Los beneflicios son definidos como las
ventajas menos las desventajas, esto es, los beneflclos netos.
Ademds, los costos son los costos totales menos los ahorros. Los

91



costos deben representar los costos del capital iniclal, asi comeo
también los costos de operaciédn y mantenimiento.

Cuando es utilizado en un contexto estrictamente de
ingenieria como auxilio en la seleccién de materiales alternos, el
andlisis beneficio/costo es una herramienta dtil para la toma de
decislones. Sin  embargo, este analisis se aplica méas
frecuentemente a proyectos publicos financlados con el dinero de
los impuestos y tiene la Iintenclon de servir a todo el publico,
aqui la cuestién que va mas allé de la eficiencia econémica se
convierte en una cuestion de beneficio social. Muchos de los
extensos beneficios son dificiles de cuantificar en términos
monetarios. Asi que la mayor dificultad de este método es el
problema de relacionar el costo monetario a los valores reales de
la sociedad,

Aunque el anallsis beneficio/costo es una metodologia de
utilizaclén amplia, no se queda al margen de tener problemas. La
suposicion es que los costos y los beneficlos son relstivamente
independientes. Basicamente, es un método deterministico que no
negocia con incertidumbre en una mejor manera. Asi como en muchas
técnicas es mejor no tratar de forzarla. Aunque las releciones
cuantitativas proporcionadas por la ecuacién de la relacién
beneficio/costo deben ser utilizadas en su mayor extensién
posible, no deben apropiarse de antemano la utilizaclén del
sentldo comin y del buen Juiclo.
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CAPITULO IV.- CARACTERISTICAS Y APLICACIONES EN LA  INDUSTRIA
AERONAUTICA DEL MATERIAL COMPUESTO FABRICADG CON
FIBRA ARAMIDA KEVLAR 49 Y RESINA EPOXICA

INTRODUCCION

En el capitulo II se definié lo que es un material compuesto
y su clasiflcacién, los materiales compuestos utillzados en
aeronautica, sus propledades y czu‘acteristlcas', contemplando las
ventajas y las desventajas. Dentro de las ventajas se mencionaron
aquellas que son las mas significativas para la industria
aeronautica y que gracias a éstas, dichos materiales han podido
sustltulr poco a poco a otros materiales, principalmente a los
metalicos; de igual forma se menclonaron las principales
desventa)as que Intervienen directamente en 1la 1industria
aerondutica, Estos elementos, Junto con los criterios generales
sobre seleccién de materiales, determinados en el capitulo
anterior, podran conformar un importante, aunque modesto inicio,
en el mejoramiento de la Industria Aerondutica Comercial Naclonal.
Sin embargo, existen otros campos de investigacién que, aunados a
los elementos ya presentados, podran ser ttlles para definir la
direccién precisa de hacla donde se podrian enfocar los esfuerzos
de meJoramiento. Los campos de investigaclén que, son
considerados los mas importantes y que, son en los que los grandes
fabricantes de aviones comerciales enfocan 5us esfuerzos son
enlistados a continuacién:

1.- Disefio Asistido por Computadora (CAD).

2.~ Eficlencla Aerodinamica.

3.- Nueva Generacli6n de Motores.

4.~ Aviénica Avanzada.

S.- Flexibilidad en Interiores.

6.- Materiales Compuestos en Elementos Estructurales.

a3



Todos estos campos de alguna forma se encuentran
interrelacionados y por consigulente tambi¢n se encuentran
relacionados con los materlales compuestos, de hecho, en los
cuatro Gltimos campos la relacién se hace mas evidente ya dque en
éstos se presenta propiamente la selecclén de los materiales
adecuados para cumplir las especificaciones de Disefio y Eficiencla
Aerodinamica establecidas. De aqui, que se presenta un panorama
muy amplio para su desarrollo, que a su vez involucra diversas
disciplinas de 1la Ingenieria, tales como la electrénica, 1la
termodinémica, la ergonomia y la mecanica, la cual definitivamente
tiene 1la mayor participacién en todos los campos antes
mencionados, principalmente en los de la Nueva Generacién de
Motores, Flexibilidad en Interiores y Materiales Compuestos en
Elementos Estructurales, en lo que a seleccién de materiales se
refiere. Es precisamente en el campo de Materiales Compuestos en
Elementos Estructurales en donde pueden presentarse muy buenas
oportunidades de desarrollo para la Industria Aeroniutica
Comercial Naclonal, debido a que existe, aunque en muy pequefia
escala en comparacién a otras naciones desarrolladas, una
industria enfocada a la fabricaclén de clerto material compuesto
reforzade con fibras (especificamente de fibra de vidrio), esto
implica una clerta experiencia ya ganada en cuanto a lnvestigacion
en diseflo y procesos de fabricacién de éste tipo de material
compuesto. Por otro lado, los materlales compuestos reforzados
con fibras son, dentro de los materiales compuestos utilizados en
aerondutica, los que se presentan en mayor cantidad y frecuencia,
lo que implica que también se tenga clerto avance en cuanto a
informacién generada de investigacliones antecedentes factible de
aprovechar, Todos estos elementos brindan una muy buena
oportunidad para una introduccién ya con clerta ventaja hacla el
desarrollo de este campo de la aeronautica, que promete ser muy
productivo a mediano y largo plazos. Es por esto, que el presente
capitule tratarA sobre materiales compuestos reforzados con
fibras, con amplia wutilizecién en componentes aeronauticos
estructurales. En particular, se eligié 'para investigaciéon y
estudio al material compuesto reforzado con fibras aramidas
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(KEVLAR 48) contenidas en una matriz de resina epoxica, ya que
este tipo de material compuesto es el que resulta mas interesante
en cuanto a sus propledades y ventajas mecanicas, tales como su
baja densldad y su gran resistencia a la ruptura, que entre otras
lo han hecho un material muy adecuado para la fabricacién de
estructuras aeronduticas sometidas a exligencias mecAnicas muy
elevadas. Tamblén, se estudiaran las propliedades y
caracteristicas sobresalientes de éste material y su
comportamiento en condiclones operacionales de servicio en algunos
componentes aeronduticos. Finalmente, se menclonarén aplicaclones
directas en un avién comercial moderno. Asimisme, se hara
referencia a este material compuesto como e! "KEVLAR 49", tal y
como es conoclido propiamente en la industria aeronautica, a menos
de que se especifique, en algunos casos, que se trate solamente de
la fibra o de alguna otra observacién particular.

1V.1.- CARACTERISTICAS DE LA FIBRA KEVLAR 49 Y SU APLICACION EN
MATERIALES COMPUESTOS

La fibra de aramida KEVLAR es uno de los modernos desarrollos
y de alto grado de alcance que resulté de la iInvestigacion de
fibras textiles en los aflos reclentes. Sus propiedades, tnicas en
el mundo dentro de las fibras slntéticas, estan abriendo un nuevo
campo de oportunidades en una variedad de aplicaciones. E1 KEVLAR
ne se ha aprovechado en toda su potencialidad de propledades,
ademis de que tamblén permite hacer cosas que antes no sepodian
hacer. El KEVLAR se mantiene como tUnico en el mundo de los
materiales textiles en cuanto a que ninguna otra f{ibra posee su
combinacién de propiedades resistencia-peso. Sus mas notables
caracteristicas son su alta resistencia y su médulo de elasticidad
por unidad de peso. Es esenclalmente resistente a la flama, no se
derrite y tlene un amplio rango de temperatura Gtil que va desde
-196°C hasta 180°C y carbonlzéAndose cerca de los 427°C.
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El1 KEVLAR, la marca registrada para uno de los productos de
la familia Du Pont de flbras de aramida, se encuentra disponible
en tres formas basicas de {ibras diferentes:

e E1 KEVLAR 49, el material a tratar en este capitule, con un
alto esfuerzo de traccién de 2,760 MPa y un alto médulo de
elasticidad de 124,000 MPa, esté disefiado para el reforzamiento
de materiales utilizados en merondutica y ofrece a la industria
un nueve nivel de funclonamlento de materiales compuestas en
diversas 4reas. El KEVLAR 49 también es utilizado en las
industrias aeroespacial, naval, articulos deportivos y
eléctrica, asi como en la fabricaclén de telas revestidas,
cuerdas y cables.

® E1 KEVLAR 29, con el mismo alto esfuerzo de tracclén, pero con
un médule de elasticidad de 62,000 MPa, presenta una mejor
adaptacién para satisfacer requerimientos exactos en
aplicaciones industriales, tales como cuerdas, cables, telas
revestidas y ropa protectora.

e El1 KEVLAR, con propledades fisicas generales similares al
KEVLAR 28, esta disefiado especificamente para el reforzamiento
de hule, tal como neumaticos, cinturones y mangueras.

Desde su introduccién comercial en 1872, el KEVLAR ha dado
pasos largos en su aceptacién como un material para aeroniutica.
Es por esto, que a continuacién se expondran lag caracteristicas
del KEVLAR 49 y sus aplicacliones en esta #rea.

1IV.2.—- PROPIEDADES FISICAS DE LA FIBRA DE KEVLAR 49

Las propledades fisicas de la fibra aramida KEVLAR 489,
comparadas con otras flbras organicas; como la del nylon DU PONT y
el poliéster DACRON; con otras flbras reforzantes, como la flbra
de grafito y la fibra de vidrio~"E"; y con el acero inoxidable son
mostradas en la tabla 4.1,
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El esfuerzo de traccién de la fibra KEVLAR 49 es mas del
doble que la del nylon o el DACRON y cerca del 50% mayor que la
del vidrio-"E". Debido a la insensiblilidad relativa a defectos
superficliales de la fibra el esfuerzo de traccién del KEVLAR 49 en
toda 1la longitud de la fibra es uniforme comparada con otras
fibras reforzantes tales como el vidrio.

N6étese que el KEVLAR 49 aparenta poseer dos diferentes
esfuerzos a la traccion. Esto es porque el KEVLAR 49 posee un
grupo tal de propledades unicas las cuales son utlilizadas en
muchas diferentes industrias. Por consiguienté, algunas veces el
KEVLAR 48 es representados como un materlal textil y su esfuerzo
de traccion, utilizando una prueba de mechén torcido medido por la
norma ASTM D885, es de 2,760 MPa. Sin embargo, la prueba textil
de mechoén torcido no es particularmente eficiente para el KEVLAR
49. La torcedura reduce el esfuerzo de traccién aparente y la
fricclén depende de 1la distribucién de todos los esfuerzos de
traccién en los filamentos indlviduales. Por otro lado, el KEVLAR
49 también es probade mediante la norma ASTM D2343, la cual es una
prueba de torcedura impregnada de resina, cominmente utilizada por
los fabricantes de fibra de vidrio, que ademds sirve para comparar
al KEVLAR 49 contra las fibras de grafito y vidric. Sobre estas
bases, el KEVLAR 49 posee un esfuerzo de traccién de 3,620 MPa.



MATERIALES -

FIBRAS METAL
PROPIEDAD R 4 | EON LN | RCRN | GRRIIO | F. VIBRIO ACERO
e | 1P | TiRo Wt E-H1S THOXIDRBLE
ESTUERZO DE
TRACCION,
w2 2,20 ¥ 990 % Les | zaes | a8 1,8
KPa 3,620 %%
LY DE
STICIDAD,
¥Pa 124,060 5,50 10 | 2260 | 69,60 206,000
cron
ARG,
% 2.5 153 145 1,25 3.5 2.9
DINSIDAD,
alow? 144 144 1.38 1,75 2.55 763

%% Pueba para mechdn inpregnado ASTH D2343,

Prueba textil ASTH D885 para hilo torcido no impregnado.

TABLA 4.1 Tabla comparativa de propiedades de diferentes materiales con pespecto al NEVLAR 49.
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El mbdulo de elasticidad es mas de 20 veces el del nylon,
casl 10 veces mas que el del DACRON y casi el doble que el del
vidrio-"E". Comparado con la flbra de grafito, tiene un médulo de
elasticidad de cerca de 2/3 que el del grafito.

La elongacién de la fibra a la falla es baja en comparacién
con el nylon, el DACRON y el vidrio-"E", pero alta sl se compara
con la del grafito y el acero inoxidable.

En cuanto a la densidad, mientra que es ligeramente mayor que
la del nylon o el DACRON, es mas del 40% menor due la del
vidrio-"E" y slendo tambén mas ligera que el grafito. La tabla
4.2 muestra las densidades de diferentes fibras. Nétese sin
embargo, que su densidad es mucho muy parecida a la de otras
fibras organlcas.

FIBRA DENSIDAD
(g/em®)
KEVLAR 48 1.44
GRAFITO 1.6 ~ 2.0
F. VIDRIO-*S" 2.48
F. VIDRIO-"E" 2.54
BORO 2.68
NOMEX ARAMID 1.38
DUPONT NYLON
Tipo 728 L1
DACRON POLIESTER
Tipo 68 1.38

TABLA 4.2 TABLA COMPARATIVA DE DENSIDADES FPARA DIFERENTES
FIBRAS.
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Las fibras de KEVLAR 49 también poseen una excelente
resistencia, brindandole una buena industrializacién textil y una
tolerancia alta en cuanto a dafio. Comparade con otras fibras
organicas, el KEVLAR 48 es casl tres veces mas resistente.
Comparado con la fibra de vidrlo, el KEVLAR 49 es mas reslstente
también. Comparando las columnas primera y Gltima de la tabla 4.1
se tienen las bases suflcientes para sostener que gramo por gramo,
el KEVLAR 49 es cinco veces mas resistente que el acero
inoxidable.

Cuando las propledades de esfuerzo de traccién y densidad se
relaclionan conjuntamente, Se encuentra que el KEVLAR 49 tiene la
relacién resistencia/peso mas alta que cualquier otro material .
comercial dlsponible. En la figura 4.1 el esfuerzo de traccien
especifico, el cual es el esfuerzo de traccién dividido entre el
peso especifico, estd marcado por medlo de puntos en Ila
representacién grafica contra médulos especificos de tracclén, el
cual es el modulo dividido entre el peso especifico. E1 KEVLAR 48
se encuentra muy por arriba de otras fibras reforzantes con
respecto a esfuerzos especificos. Para médulos especificos, el
KEVLAR 49 encaja entre el de la fibra de vidrioc y el de grafito.
Se puede observar el fuerte contraste que el KEVLAR 43 posee en
comparaclén con otras fibras organicas y aun con el acero
convencional y materiales de aluminio. Los datos de la figura 4,1
forman la clave de las oportunidades del mercado en materlales
compuestos y otras aplicaciones donde la relaclién esfuerzo/peso es
importante, como en la industria aeronautlca.
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IV.3.- PROPIEDADES MECANICAS DEL MATERIAL COMPUESTO REFORZADO CON
FIBRA ARAMIDA KEVLAR 49

Las excelentes propledades de fibra del KEVLAR 49 son
mostradas en los materiales compuestos reforzados. Para
aplicaclones del material compuesto, la fibra es proporcionada sin
un acabado adicional o tamafio en especial y debldo a su naturaleza
organica puede ser comblnada con muchas de las resinas
comerclalmente disponibles.

Todos los procesos utllizados para combinar resinas con flbra
de vidrioc son adaptables al KEVLAR 49 con pocas o ninguna
modificaciones. Esto incluye el almacenamiento humedo, el .
preimpregnado de telas y cintas, el enrrollado de los filamentos,
la pultrusién y la preparacién de compuestos moldeados de flbra
trozada. Sln embarge, la seleccién adecuada del tipo de resina y
del sistema es Importante para 1las propiedades finales del
material compuesto,

Debido & que la resina funciona como matriz, se debe afadir
que una de las principales misiones de esta, segin ha quedado
dicho en el capitulo 1I, es la de transferir la.s cargas de trabajo
entre las fibras. Por ello, se comprende que una buena adhesién
FIBRA/MATRIZ meJora las capacidades del materlal compuesto, y que
las resinas con buenas propiedades de adherencia sean las
candidatas preferidas para matrices.

En la seleccién de una resina pare matriz deben atenderse en
general las slgulentes caracteristicas:

- Temperatura de servicio.
- Resistencia quimica.

- Adherencla a las flbras.
~ Costo.
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Las resinas para matrices con las que se consiguen
losmateriales compuestos con las mejores propledades mecanicas son
las resinas epoxicas (epoxy)., debldo basicamente, .a su alta
adherencia con las fibras mas desarrclladas, y a la baja
contraccién del material durante la polimerizacién y fraguado, lo
que implica una elevada estabilidad dimensional. Sus propledades
mecanicas pueden variar extensamente mediante modificaciones en la
estructura quimica basica. Los materliales compuestos a base de
estaé resinas resisten perfectamente a cualquler tipo de fuerza
mecanica (estatlca y dinamica) y a los agentes exterlores y
quimicos, Las temperaturas de servicio son relatlivamente bajas,de
80°C a 120°C, pero existen resinas epoxy que pueden soportar hasta
los 200°C. Es por todo esto, que se ha considerado esta resina en
el analisis de las propledades mecdnicas del material compuesto
con fibra aramida KEVLAR 48.

La tabla 4.3 esboza las propiedades mecanicas de léaminas
unidireccionales fabricadas con KEVLAR 48, grafito y vidrlo-"E"
respectivamente. Se pueden observar ventajas significativas para

el KEVLAR 49 en densidad o rigidez sobre el vidrio. Otras
propiedades del laminade con la excepcién del esfuerzo de
compresioén, se encuentran balanceadas. Mientras que los

materiales compuestos unidireccionales del KEVLAR 49 que se
probaron a traccién presentaron una curva de esfuerzo/deformacién
a la falla fragil, cuando fueron probados "en compresién su
comportamtento fue elastico a bajos esfuerzos y plastico a altos
esfuerzos. Este comportamiento unico a la compreslén de la
aramida KEVLAR 49 comparado con otras fibras reforzantes
inorganicas es fundamental en cuantoc a su comportamiento ductil
similar a los metales, el cual es llustrado en la figura 4.2.
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PROPIEDADES ¥ CARACTERISTICAS

F. VIDRIO-"E" CRAFITO

Densidad,
g/on?

1,38

2.8 152

Esfuerzo
de
traccldh @Y,

1,389

1,40 1,280

Istuerzo
de
Compresian 9°,

%

E13 1,100

Esfuerzo
de
traccidn 99¢,

.8

5 a4

Esfuerto
M
Congresicn 98°,

13

13 138

Isfuerse
cortante
an-plans,

62.8 2.9

Isfuerze
cortante
interlaninar,

2] ”

Wddulo de
Tracsidn y
Compresion @',

75,800

39,30 131,09

Wdulo de
Traccion y
Comyresion 98¢,

a,

3,50

9,99 £.20

Nedulo
cortante
en-plano,

KPa,

un

3450 4,09

Tabla 4,3 Propiedad

alaeri

de las tibras con respecto a los tipos de

esfuerzos aplicados, en materiales conpuestes unidireccionales laninados, hechos con XEVIAR 43,

grafito y fidra e videio.
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En 1la figura 4.3, tamblén se muestra 1lo que las
diferentesfibras de reforzamineto dan como resultado en las
propiedades de traccién de un material compuesto unidirecclonal.
Sobre la base de un volumen de 60% en una resina epoxica, el
KEVLAR 49 comparte las mismas caracteristicas que las otras flbras
reforzantes, tales como el boro, el grafito y el vidrio-"S". Cada
material compuesto da como resultado una linea recta, la cual es
una linea esfuerzo/deformacién que cambia de pendiente al momento
en que ocurre la fractura. Todos los materiales antes menclonados
satisfacen la clasica definicién de un material fragll, ain cuando
se trate de evitar este término cuando se habla del KEVLAR 48.
Nétese el contraste con el aluminio, el cual es un clasico
material ductil.

Otras propiedades mecdnicas significativas y utiles de los
materiales compuestos de KEVLAR 4ag son su relacién
esfuerzo/fracturas en periodos largos (figura 4,4) y su buena
relacién de resistencia a la fatiga a esfuerzos ciclicos de
traccién-traccién, comparada con otros materiales compuestos y uno
metalico (figura 4.5). La resistencia al impacto durante 1la
prueba por caida de bala de los materiales compuestos de KEVLAR 49
es mas alta que la de los laminados de grafito. La resistencia al
impacto por la caida de bala, sin embargo, es altamente
dependiente de la resistencia al corte interlaminar del material
compuesto, el cual a su vez es dependiente de la selecciéon de la
resina. Si la resistencia al corte medida por medio de la prueba
de viga corta (ASTM D2344) es menor de 20,867 MPa, los materiales
compuestos reforzados con KEVLAR 49 tenderan a absorber energia
por medlo de la delaminacién, la cual es indeseable en muchas
aplicaciones, por ejemplo en la aeronautica.
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IV.4.- PROPIEDADES FISICAS DEL MATERIAL COMPUESTQ REFORZADO CON
FIBRA ARAMIDA KEVLAR 49 EN FORMA DE TELA CON APLICACION
DIRECTA EN LA INDUSTRIA AERONAUTICA COMERCIAL

Los aviones comerciales utilizan una canti{dad considerable de
materiales compuestos reforzados en acabados y adornos Interliores
y en el exterior en la estructura de lineas aerodinémicas para
reduclir la resistencia al avance. EI KEVLAR 49 ha sido adoptado
en un ntmero de estas partes en el Lockheed L-1011, el Cessna
“Citation", el Canadair "Challenger", el Boeing 757 y 767, el
Concorde SST, el De Havilland DHC-7 y la familia Alrbus, debido a
que se ahorra hasta un 30% de peso comparado con otras partes
similares fabricadas con fibra de vidrio. Otro gran numero de
aviones comerciales manufacturados estéan adoptando al KEVLAR 48
para. aplicaclones seml-estructurales y estructurales como lo son
el piso, las puertas, los aslentos, las pieles utilizadas en el
fuselaje y los radomos.

Para el consumidor aerondutlco, las telas son la manera mas
comtin de utilizar el KEVLAR 48, generalmente en forma de resina
preimpregnada. Est4 disponible un amplio rango de telas para el
reforzamlento de materlales y puede disponerse también de otros
disefios. Muchas de las telas del KEVLAR 49 han sido copladas de
los estilos similares a los de flbra de vidrio, telas que han sido
utilizadas en la industria aeronautica por cerca de 20 afios.

Cuando la Du Pont introdujo por primera vez el KEVLAR 49 en
la industria aerondutica, en la Lockheed y en la Boelng, los finos
mechones de 195 y 380 denler (un denler es lgual al peso en gramos
de 9,000 metros de hilo) eran los unicos disponibles. Utilizando
la gufa de la Lockheed y de la Boelng se han desarrollade dos
telas; el estilo 120 basado en el 185 denier y el estilo 181
basado en el 380 denier. En cada caso la meta era la de dupllcar
la tela contraparte de fibra de vidrio. A partir de éstos
surgieron posteriormente otros disefios de estilos de tela ya mas
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especiallzados en meronadutica, utilizados tanto para 1la
fabricaci6én de moldes, como piezas componentes del avién.

La figura 4.6 ilustra las aplicaciones en donde el KEVLAR 49
ha sido evaluado en serviclo en aviones. Los ahorros en el peso
que exceden de 545 kg han slido implementados en muchos aviones
comerciales mediante el uso de KEVLAR 49 para sustituir fibra de
vidrio y metales.

La tabla 4.4 muestra que las propledades de alta traccién y
baja elongacién del KEVLAR 49 persisten dentro de las propledades
de la tela. Se muestran algunos elemplos de esfuerzos de traccién
en clntas y esfuerzos de ruptura de probetas de tela reforzada con
KEVLAR 49. Comparando éstos con similares estilos de nylon - por
ejemplo, telas que son utilizadas para botes inflables y
resbaladillas de emergencia - el KEVLAR es por lo menos el doble
de resistente que el nylon.
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PROPIEDADES DEL TEJIDO
ESTILO RESISTENCIA RESISTENCIA
A LA AL DESGARRE
TRACCION. (kg/m) DE PROBETA. (kg)
PESO LIGERO
120 4485 27.22
PESO MEDIO
181 12505 49,90
281 11609 47.83
285 PET: - T [—
328 12502 54.43
UNIDIRECCIONAL
143 23218/2232.5
243 26790/5358
TABLA 4.4 PROPIEDADES DE ALTA TRACCION Y BAJA ELONGACION

LA FIHRA ARAMIDA KEVLAR 489, PERSISTENTES

TELA.
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B KEVLAR 49

FIGURA 4.6 APLICACIONES DIRECTAS DEL KEVLAR 49 EM EL AVION LOCKHEED L-1811, N DONDE EL KEVLAR 49 HA SIDO
EVALUADO B SERVICIO,
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Las altas propledades de las telas de KEVLAR 49 son
transformadas en propledades de materiales compuestos. En 1la
tabla 4.5, las telas reforzantes mas populares en la industria
aerondutica son mostradas con su resistencla a la traceién tiplea,
propledades a la flexién y propledades al corte. Estos son
valores promedios para materiales compuestos con tela reforzada en
un range del 40 al 45% de volumen de tela. La resistencia a la
traccitn es por lo menos de 379.1 MPa y en muestras de laboratoric
puede ser elevada hasta 619.2 MPa. El mbédulo de traccién es
también un valor promedio y en muestras de laboratorlo es comin un
valor de 34,400 MPa. Una resistencia tiplca a la flexién es de
379.1 MPa de una tela balanceada. Las telas unldirecclonales
transfieren sus altas propiedades de reslistencia a la torcedura y .
alto médulo al material compuesto.

En la representacién grafica del esfuerzo/deformaciéon de un
material compuesto unidireccional de KEVLAR 49 en un autoclave
(figura 4.7), un materlial compuesto moldeado en una bolsa de vacio
con un 80% en volumen de flbra, presenta un esfuerzo de tracclén
que esta sobre 1,380 MPa con una deformacién a la falla de cerca
del 2%, Notese la linealidad de la curva esfuerzo/deformacién,
Este mismo material compuesto en compresién (figura 4.8) debera
comportarse marcadamente diferente con respecto a la respuesta
clasica de traccién fragil. En compresién el comportamiento es
ductil. En las primeras etapas de la aplicacién de la carga, la
curva esfuerzo/deformacién es lineal. En un clerto punto, en este
caso cerca de 241,719 MPa, ocurre una desviacién en la linealldad,
y el materlial compuesto cede a una regtén plastica. Esta es una
caracteristica de la fibra de KEVLAR 48, la cual representa un
pandec interno de los filamentos.
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Propiedades Tipicas del Compuesto

Bolsa de wacfo, Resina epdkica fmerican Cyananid BP-987 Koldeada en Autoclave

R VOLUMEN D! ESFUEREO DE LY DE ESFUERZO DE MNLO DE ESFUERZO
B THIDO TRACCION TRACCION FLEXION FLEXIOH* CORTANTE
% WPa, NPa. MPa. WPa. 2.
Peso Ligero
18 LH 440,05 296399 344,65 572 48,25
Peso Kediano
181 9 3.5 21572 224814.8 44,65 2619.4 /22857.6 2.4
113 4 N0 26192.4 384,65 221469 41.36
285 “ .12 21572 /261934 344,65 24814,8 /21368,3 4.3
328 45 g2 26193.4 310.19 227469 41.36
Unidireccional
14 “ §89.3 /89,61 |43425.9 /75829 [448.63 /12?.97 39979.4 /6893 | 51,70 /17.23
24 49 792.7 /137,86 [46872.4 /11718.1(448.085 /172.33|42847.3 /8271.6 | 48.25 /31.@2

#32/1 .- Dimensidn maxima transversal/Profundidad

- Las propiedades de torsion y 1lenado son equivalentes, a mencs que sean anotadas de otra maners,
- Parcentaje por ASTN D798 ¢ a 6074 de Dimension maxima transversal/Profundidad los modulos de traceion y

flexion son iguales,

Tabla 4.5 Propiedades mecinicas tfpicas de las telas reforzantes de KEVLAR 43 wis populares en la industria
aerondutica, en un rango del 49 al 45 % de volumen de tela.
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Combinando estos dos tipos de aplicaclén de cargas en una
prueba de flexién, ocurre un tercer tipo de comportamiento (figura
4.9). En este caso, se realizé un estudio en donde una carga fue
aplicada en 4 puntos de tal manera que los Iindicadores de
deformacién pudieran ser adheridos al centro del material
compuesto, Los sensores de compresién del material compuesto se
colocaron en la parte superior y los de tensién en la parte
inferior. El alto esfuerzo de traccion del KEVLAR 49 ayuds al
bajo esfuerzo de compresién y un cambio subsigulente del eje
neutro ocurrié a medida que la carga era aplicada. Los
indlcadores de deformacién cedieron en dos distintas curvas; una
en traccién y otra en compresién, la cual es una manifestacién de
las caracteristicas unicas del KEVLAR 49,

La establlidad al medio ambiente de los materiales compuestos
de KEVLAR 49 es generalmente buena excepto en medios ambientes
extremosos. Esto es ilustradeo por medio de la pequefia pérdida de
resistencia al corte después de que fue expuesto este material
compuesto a medios ambilentes severos por periodos prolongados
{tabla 4.6). Estos resultados indican que ha sido mantenida la
unién resina-fibra y que se puede esperar una buena durabilidad
del material compuesto. La tabla 4.6, sin embargo, también
enfatiza que la matriz de resina empleada en particular puede
tener un efecto significativo sobre la estabilidad del medio
ambiente del material compuesto. '

La maquinablilidad de materiales compuestos de KEVLAR 49 es
diferente a la de materiales compuestos de fibras reforzantes
inorganicas mas fraglles. La rigidez del KEVLAR 49 requiere de
una acclén cortante en vez de una accién de trozado que sea
utilizada para cortar las fibras. Para laminas delgadas de
0.25-0.51 mm de KEVLAR 49 se pueden utilizar los mismos procesos
de fabricacién utilizados para la fibra de vidrio sin que se
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Condicicnes Esfuerzo de corte interlanjnar # (Pa)
del Keviar 49/ Kevtar 49/ F.Vidrio-"s"
Nedio andiente [{H34] an'o 'y
Epoxy w» Epoxy es Epoxy s
Controlado 9.5 19.6 7.2
kgua hirviendo
15.8 2., [}
3.5 ahos d
H
3‘;‘:;:: 3.2 40.6 7.2
Conbustible de avion .
(Texaco "gbjet” K-48) 45.5 40.6 .2
3.5 afos
Aceite Lubricante
("Skydrol™ 4.5 40.6 .2
3.5 afos

* RASTH D234 Corte de viga corta.
% Grade Interior, Propdsito General.
e Grado Exteriop. Temperatura Alta.

TABLA 4.6 Estabilidad de los materiales compuestos Kevlar 49 y Fibra de Vidrio-"5" a wedios anbientes
severos, por peefodos prolongados,
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presenten diferencias suficlentemente grandes para que se
requleran cambios en éllos, pero en laminas mds gruesas se
requiere de un redisefio de la herramienta. En general, el
maquinado de materiales compuestos de KEVLAR 49 es similar al
acabado de la madera que al acabado del metal, Se han
desarrollado herramientas y procedimlentos los cuales resuelven
muchos de los problemas del macquinado.

APLICACIONES DIRECTAS

Para poder analizar las apllcaciones directas del KEVLAR 48
en la estructura de algun avién comercial moderno y poder
comprender amplliamente como 1las propledades vistas de este
material compueste se ajustan perfectamente a las exigencias
estructurales de los aviones, es necesario contar con los
conacimientos basicos de lo que es la estructura de un avién, los
diversos tipos de carga a las que estd sometida y los criterlos
aeronauticos generales para selecclonar los materiales que
conforman los elementos estructurales corrientes. Para esto a
continuaclén se dard una breve explicaclén de los puntos de
interés antes menclionados.

ESTRUCTURAS DE LOS AVIONES

Lla estructura de un avién es una combinacién de partes
relacicnadas, armazones y ensambles agrupades funcionalmente para
integrar una maquina voladora mas pesada que el aire. Para volar,
el exterlor del avién debe tener una forma aerodinémica. Dentro
de esta forma deben de ir ajustadas piezas que tengan una alta
relacidn de resistencia/peso, y capaces de soportar las fuerzas
necesarias para equilibrar al avién en vuelo. Las fuerzas que
actian en la estructura de un avién se llaman cargas, algunas de
estas son originadas por muy diversos factores dependiendo del
tipo de aeronave y su mislén especifica, otras por el contrario,
se presentan indistintamente. en todos los tipos de aeronaves. A
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continuacién se muestra en forma muy general una descripcién
simple de los diferentes tipos de carga que interactian en la
estructura de un avién, clasificadas en los sigulentes grupos de
interés:

CARGAS INTERNAS

Las cargas internas que actian en un avién provienen del
cargamento real y el combustible, las cuales son denominadas en
conjunto como carga util.

CARGAS EXTERNAS

Son aquellas que actuan externamente sobre un avién, siendo
éstas:

Cargas del aire; El aire puede ser considerado como una
multitud de corrientes de fuerza que cambian continuamente de
velocidad y direccién, en forma de turbulencia (réafagas).

Cargas por manlobra; El plloto mismo ocasiona este tipo de
cargas cuando opera o acciona los mandos de vuelo. Esto sera
siempre que el avién camble de posicién o direccién o de
ambas a la vez.

Cargas terrestres; Son aquellas que provienen del suelo, el
cual reacciona con la estructura durante el rodaje, despegue,
aterrizaje y manejo en tierra.

CARGAS DIVERSAS

Estas provienen de innumerables fuentes o causas, pudiendo
ser internas o externas y dependen directamente de las condiclones
especificas para las cuales el avién fue proyectado, pudiendo ser
estas condiclones entre otras la velocidad y la altitud. Por
ejemplo, muchas aeronaves que operan a grandes altitudes estan a
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presién o presurizadas interiormente 1lo cual generalmente
representa una carga bastante grande en la estructura de un avién,
parecida a la de un tanque a presién. La estructura alrededor de
las puertas, ventanas y otros cortes se hace particularmente
critica en estos disefios.

FATIGA

Cuando un avién se encuentra en operacién, en todo momento y
en un range muy diverso de intensidad, sus componentes
estructurales se someten a la aplicaclién repetida de esfuerzos.
Estos esfuerzos ocurren como resultado de las cargas antes
mencionadas. La 1intensidad, frecuencia y distribucién de estos
esfuerzos dependen del componente estructural particular y el tipo
de avién. Aunque estos esfuerzos generalmente son inferiores al
punto de fluencia, el material puede fracturarse después de
numerosas aplicaciones. Este tipo de falla es conocida como
fatiga, la cual se estd haciendo cada vez mas importante en toda
clase de aeronaves, ya que al ser tomada en cuenta en el disefio,
la vida util de éstas ha sido alargada considerablemente, ademis
de aumentar la seguridad de la tripulacién y de los pasajeros.

Ademads de ser consideradas las condiciones anteriormente
menclonadas, los aviones son proyectados para algin propésito
especifico, que es el que dicta propiamente el disefio estructural
requerido. Para realizar cualquier misién, las unidades deben de
estar provistas de lo necesario para: contener equipo y carga
util; sostener los medlos de propulsi6n; soportar el avién por
medios de reacciones obtenidas de la atmésfera; equilibrar el
avién en vuelo. La forma, disposicién y tamafioc relatlvo de estas
piezas, diferira enormemente en los distintos disefios de aviones,
dependiendo de la misién, los resultados especificos deseados
(funclonalidad) y otros factores,
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Para. ser segura, la estructura del avién debe ser capaz de
resistir un esfuerzo mucho mayor que el impuesto por su peso
solamente. Cuandc se ha preestablecido la misién de un disefio
determinado, los proyectistas proporcionan una estructura de
acuerdo con las estrictas normas establecidad por la experlencia y
la experimentacién, para garantizar la seguridad. En general, los
aviones son diseflados o calculados para resistir vez y medla los
maximos esfuerzos probables (Esto es, altos factores de
seguridad).

Los elementos estructurales corrientes son: el fuselaje para
contener la carga Util, las alas para sumlnistrar la sustentacién,
los estabilizadores para dar equllibrio, 1los controles para -
proporcionar una direccién tridimensional y la estructura del tren
de aterrizaje. Independientemente del uso a que se destine el
avién, todos estos elementos deben de tener gran resistencla, poco
peso, seguridad y una eficlente forma aerodindmica.

Estos antecedentes como se dijo, seran utliles para poder
analizar mediante una relacién simple las aplicaciones directas de
los materlales compuestos y en especial de la fibra aramlda en la
estructura de un avién comercial moderno. Para este fin se ha
elegido la estructura de un avién comercial donde se hace patente
y en forma real el uso mas evidente de estos materiales. Este
avién es el Alrbus 320 {(Denominado A320), cuye fabricante es un
consorcio Europeo llamado Airbus Industrie, el cual cuenta con la
participacién de diversas empresas aeronéuticas de nacionalidad
Francesa, Inglesa, Espafiola, Alemana, Holandesa y Bélga. Este
consorcio surge en 1968 debldo a las necesidades detectadas en ese
momento por los paises .involucrades, y con una visién hacia el
futuro de crear una aeronave ideal para el transporte de pasajeros
y carga a bajo costo en los sectores de corto alcance (2,000 km),
a fin de adaptar el avién a las necesidades del mayor numero
posible de usuarios, permitiendo asi abrir el transporte aéreo a
un porcentale de la poblacién mundial en continue crecimiento,
ademas de abastecer el trafico de las lineas mas modestas y de
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teJer en todas las reglones del mundo una red cada vez mas densa
de cc}nun\cac\ones; caracteristicas que los aviones de fuselaje
ancho, gran cepacidad y de medio a gran radio de accién (de 3,000
a 8,000 km) que imperaban en esa época no podian satisfacer.

Come puede observarse, las necesidades del mercado mundial de
la aerondutica comercial no han camblado y probablemente no
camblen en un futuro cercano. Lo sorprendente aqui es que, estas
necesidades se adaptan perfectamente @ las necesidades propias de
nuestro pais,

El avién Alrbus 320 no fue el primer producto de este grupo
industrial, como tampoco ha sido el Ultimo, aunque se encuentra en
la etapa Iniclial de su vida productiva. La razén por la cual se
eilge para el estudio es porque, como se dijo, resulta ser el
avién mas representativo en cuanto al uso de esta tecnologia de
materiales avanzados, pues se asume que hasta el momento, es el de
mas extensa aplicacién de materiales compuestos que cualquier otro
avién comercial moderno conocido de gran capacidad (mis de 100
pasajeros) en el mundo occidental. Este avién, al ser un producto
intermedio de este consorcio, ha tenido un desarrollo interesante.
A continuaclén se da un breve resumen del mismo, asi como las
caracteristicas técnlcas sobresallientes.

INTRODUCIENDO EL AIRBUS 320 (A320)

Alrbus Industirie fue el primer fabricante en introducir un
avion de pasillos gemelos provisto de dos motores a las lineas
aéreas del mundo, el A300. Este tipo de avién ha estado en
serviclo desde 1974,

Sigulendo con el éxito del A300 vino el A310, con una cabina
de vuelo electrénlica y un disefio de sistemas avanzados Jjunto con
los ultimos avances en vuelo aerodindmico e ingenieria
estructural. El A310-200 entré en servicio en 1983,
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E1°A300-600 fue el sigulente paso, llevado a cabo mediante la
aplicacién (sobre el A300 basico) de los avances en computadoras
digitales y el control tecncléglico de vuelo desarrollade para el
A310. La aplicacién efectiva del costo de los avances en
aerodinamica y tecnologia estructural, 1los cuales también
resultaron del programa A310, permitieron un nlvel competitivo
sobresaliente del disefio del A300 basico, el cual seria mejorado
mas adelante. E1 A300-600 entrd en serviclo en 1884.

La necesidad de reemplazar los obscletos 727's, 737's y
DC-9's con un avlén que ofreciera una mayor capacidad de carga
Gtil y un meJorado rendimiento ha llegado a ser cada vez mas
aparente.

La respuesta por parte de Airbus Industrie es el
completamente nuevo A320, un avién de 150 asientos, el cual
satisface los obJetivos antes mencionados, resultando econémlica y
operativamente superior (figura 4.10).
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El A320C es un avién con un alcance de corto a medlo, pasillo
unlco y provisto de dos motores que ofrece a las lineas aéreas del
mundo nuevos niveles de avanzada tecnologia y comodidad a
pasajeros.

Con el pasillo Unico de cabina mas amplio disponible, provee
excelentes niveles de comodidad a pasejeros mientras que 1los
compartimientos de carga bajo el piso estan dimenslonados para
aceptar compartimientos basicos {estandar).

Los contenedores tlenen una completa compatibilidad con
equipo de manejo basico terrestre,’ permitiendo a la carga del A320
ser interlineada con cualquier avién de amplio cuerpo.

Haciendo un uso 6ptimo de los conceptos avanzados de disefio,
técnicas de produccién modernas, nuevos materiales, avanzada
aviénica digital y sistemas de disefio eficientes, el A320 ofrece
una mejor economia de combustible y bajos costos de operacién que
cualquiera de sus competidores y ademas ofrece un alto grado de
confiabilidad y mantenimiento del armazén de un avién con el menor
costo que abarca todo para el cliente.

En términos de comodidad de cablna, ya sea que se vuele en la
clase turista o la primera clase de pasajeros, la versatilidad
interior del A320 provee un nivel de comedidad inalcanzable por
los aviones de vieja tecnologia y sus derivados.

El A320 entré en serviclo a fines de Marzo de 1988 después de
su certificacién el 26 de febrero de 1988, respaldado por un llbro
de pedidos obtenlido por ningun otro avién clivil al principlo de su
vida operacional.

El A320 esta al comlenzo de su desarrollo de vida y los

estudios del proyecto estan todavia en camino a una versién con
intensién de extenderlo, capaz de transportar un 20% mas de
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pasajeros y con un 50% mas de capacidad de volumen de carga sobre
la versién basica (figs. 4.11 y 4.12).

MATERIALES COMPUESTOS APLICADOS EN LA ESTRUCTURA DEL A320
A continuacién se presentan los elementos estructurales
corrientes del avién A320 (figuras 4.13, 4.14, 4.15 y tebla 4,7),

asi como los diversos materlales compuestos denotados con patrones
distintives.
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@ 328 INFORMACION GENERAL (FIGURA 4.11)
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@ ARREGLO GENERAL DEL A328 (FIGURA 4.42)
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ESPECIFICACIONES DEL A320

Peso Maximo de Despegue B 73,500 kg.

Peso Maximo de Aterrizaje : 64,500 kg.

Peso Maximo sin Combustible v : 60,500 kg.

Capacldad Maxima de Combustible H 23,859 1t.

Peso de Operaclién sin Carga (tiplen) : 40,300 kg.

Numero de aslentos de 2-clases regularcs H 150

Maximo numeroc de asientos 3 179

Carga bajo el piso 38.76 m°.

Tipos de Motores que sc pueden utilizar : CFMI CFMS6-5
IAE V2500
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FIGRA 4.3 ELEMENTOS ESTRICTURALES DEL AIRKS A8 (ESTRICTIRA SUPERI0R),
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FIGRA 414 ELDGNINS ESTRICTURALES DEL ATRRUS A8 (ESTRICTURA INFERIOR).
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FIGURA 4,15 ELEMENIOS ESTRICTURALES DEL ALRBUS A328 (ESTRUCTURG INTERIOR),

PATRONES :

3 UVIDRIO

5 CARHONO/VIDRIO
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Referencia Conponentes Haterial
1 Radowo, F.ARANIDA
2 Rerolrenals). F.CARBONO
3 Aleta Dorsal, F.VIDRIO
4 Tuselado de Aleta, F.VIDRIO
H Borde Delantero del Estabilizador Vertical, . F.UiDRIO
6 Punta del Estabilizador Vertical, F.VIRI0
7 Caja 0 Registre de la Viga (Estroctural). T .CARBOHO
8 Tinén de Cola (Directivh). CARBCHO/VIDRIO
3 Borde de Salida del Estabilizador Yertical, F.VIDRIO
o8 3:2:::520: ?:n;d;lg:ﬁ;\‘llgr ﬁ}ﬁf“"“““"" Horizontal CARBONO/VIDRIO
1 Elevador. F.CARBOMO
12 Caja-Registro del Estabilizador Horizontal, F.CARBOHO
13 Borde Delantero del Estabiiizador Horizontal, CARBONO/VIDRIO
14 Alergn, F.CARBONO
15 Seccicn Exterior de la pleta, ¥.CARBOYO
1% Seccidn Interdor de la Aleta. F.CARBOMO
1 Pane] sobre el Ala, F.CARBOWO
18 Pildn del Fuselado de fla. ARAMIDA/CARBONO
19 Hacela del Motor (Capd), ¥ .CARBOHO
H Fuselado de Ala Delantero, F.ARMRIDA
39 Paneles de Acceso bajo el Borde Delantero. T.CARBONO
2 Paneles de Salida Bajo el Borde de Salida. F.CARBOHO
2 Gula de Unidn. ¥.CARBHO
Y Fuselado de Ala Trasero (de salida), T.ARANIDA
3] Panel Fijo bajo el Ala. F.CARBONO
26 Iubisagrado_de 1a Puerta y Tuselado de 1a Pierna del Tren de F.CARBONO
Aterrizaje Principal,
1 Puerta del Iren de Aterrizade Principal, : TFLCARBONO
K] Riel del Fuselado del Flap, TF.CARBOW
29 Fuselado del Ala Intermedio. ARAMIDA/CARBONO/VIDRIO
N Puerta del Tren de Nariz, F.CARBONO
i1 Tuerta del Conpartimiento de fccesorios Electrdnicos. CARBGHO/VIDRIO
k] Plataforma de Manteniniento y Panel de Servicio. F.VIDRIO
kX] Parte Posterior del Compartiniento de Carga, F.VIDRIO
% Parte Posterior del Piso del Compartimiento de Paneles, F.VIDRIQ
35,36 y 37 Pisos de los Paneles de Cabina. F.VIDRIO

TABLA 4.7 Tabla de identificacich de los elenentos estructurales de) A320 y de los materiales conpuestos
de que estin hechos,



Referencia Comporentes Haterial
K] H::.f&,‘.@;:‘,’““""“" de los Paneles de los fccesorios CARBONO/VIDRIO
3 Pisos de los Paneles de 1a Cabima. CARBOWO/VIDRIO
48 Pisos de los Paneles de l1a Cabina de Mando. CARBOWO/VIDRIO
a4 Partes Fidas del Compartiniento de Carga. F.VIDRIO
42 Pisos de los Paneles del Compartiniento de Carga, F.U10RIO

ABLA 4.7 Tabla de identificacion de los elementos estructurales del A320 y de los wateriales compuestos
de que estin hechas (continuacicnd.
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La fibra Aramlda (patrén 1) se encuentra distribuida
basicamente en partes estructurales del fuselaje, las cuales son:
El Radomo (referencia 1) y en los Fuselados de Ala Delantero y
Trasero (refs. 20 y 24), el conjunto de estos fuselados junto con
el Fuselado Intermedio de Ala {ref. 29) se denomina Carenado de la
Panza de Fuselaje. Ademés de esta distribucién, la fibra Aramida
se encuentra combinada con otras flbras reforzantes en dos
compuestos hibridos basicos, el primero es el de ARAMIDA/CARBONQ
(patrén 2), el cual esta contenlido en los Pllones de Fuselado de
Ala (ref. 18) y el segundo es el de ARAMIDA/CARBONO/VIDRIO (patrén
6) contenido en el Fuselado Intermedio de Ala {ref. 28).

Para poder comprender estas aplicacliones particulares, es.
importante menclonar que atendlendo a las caracteristlcas
mecanicas especificas y a los preclos de las fibras la utillzacién
de materiales compuestos en partes aeronduticas estructurales se
establece generalmente en base a:

1).- FIBRA DE VIDRIO: Cuando el costo resulta ser el criterio
dominante.

2).- FIBRA ARAMIDA: Para la resistencla especifica a la
traccion y al choque {blindajes ligeros).

3).- FIBRA DE CARBONO: Para aplicaciones a partes criticas,
siendo éstas aquellas en las que si se
sufre un dafio, éste repercute en la
establlidad y seguridad del avlién.

Estos elementos basicos son tomados en cuenta cuando se
establecen las aplicacliones particulares, es por esto que en
algunas partes especificas del avién un material aparece como el
mejor candidato, ya que sus caracteristicas partliculares son
dominantes con respecto a los demas materiales para su aplicacién
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en esa parte en particular. En otros casos un balance es
requerido, de ahi la aparicién de los materiales compuestos
hibridos,

Asi pues, se tlene entonces que en el Radomo (ref. 1) la
fibra Aramida (patrén 1) resulta ser la mas indicada, ya que ésta
proporciona las caracteristicas requeridas para esa parte
estructural, las cuales son la resistencia al impacto y sus
propiedades dieléctricas y antimagnéticas. Para la primera
caracteristica, como el Radomo se encuentra ubicado en la parte
delantera de la cabina de tripulacién, una de las funciones es la
de abrir el paso iniclal de la aeronave por el alre, por tal
motivo estd propenso a sufrir Ilmpactos severos, causados por
violentas granizadas o parvadas de aves que, aunque no muy
frecuentes, no dejan de ser factibles de ocurrir, sobre todo en
las etapas de bajas alturas (despegue y aterrizaje), siendo
verdaderos proyectiles de alto impacto, dado 1las velocidades
aplicadas (de 400 a 600 km/h), el Radomo funciona aqui como un
escudo inicial. Las propledades dieléctricas y antimagnéticas de
la fibra Aramida, resultan ser muy Gtiles en esta pleza, dado que
en el interlor del Radomo se encuentran contenidas las antenas de
radar meteorolégico y radar de seguimiento, por lo cual se
requiere un material que no produzca interferencias magnéticas ni
aloje corrlentes parasitas.

Con respecto a los Pilones de Fuselado de Ala (ref. 18) se
conjuntan las mejores propledades mecédnicas de la fibra Aramida y
la buena rigidez de la fibra de Carbono, contenidas en el
compuesto hibrido  ARAMIDA/CARBONO (patrén 2), las altas
resistenclas especificas a la traccién de ambas fibras son las que
destacan, ya que en estos elementos es donde precisamente estan
contenidos los puntos de aplicacién de las fuerzas que hacen que
el avién supere la resistencia al avance, realice el frenado
principal en el descenso y sujete los motores en tierra. Cabe
menclonar que estos elementos no son en su totalidad de este
compuesto hibrido, también intervienen pequefios componentes de
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Titanio, que en conjunto con los elementos hechos del material
compuesto hibrido brindan un mayor reforzamiento a esta estructura
para su é6ptimo y seguro funcionamiento.

El conjunto de Fuselados de Ala Delantero, Intermedio y
Trasero (refs. 20, 24 y 29}, llamado también Carenado de la Panza
del Fuselaje, sirve como el soporte principal del peso de la
estructura completa del avién (Fuselaje, Ala y Estabilizadores),
aqui se encuentran soportadas la carga del proplo avién mas la
carga util, guarda el tren de aterrizaje principal cuando el avién
despega, contlene el tanque central del combustible y ademas sirve
como base de la fuerte unién de ensamble del Fuselaje con el Ala.,
Todo este conjunto estd propenso a Impactos terrestres, ya sea por .,
manejo en tlerra o por aterrizajes de emergencia, deblido a su
ublicacién baJja en la estructura compuesta del avion.

Dadas estas condiclones, la apllcacién de la fibra Aramida en
los Fuselados de Ala Delantero y Trasero, asi como en las uniones
superiores con el Ala, resulta ser la mejor por su alta capacidad
de absorclén de energia, lo que proporciona buenas condiciones de
amortiguamiento en el aterrizaje, por su elevada resistencla
mecanica a los principales esfuerzos, simples y combinados,
presentes en estas partes y deblidos a las cargas externas de alre,
por manlobra y terrestres.

Con respecto al Fuselado Intermedic de Ala, ublicado en la
parte central del Carenado de la Panza (ref. 29), este componente
estructural estd hecho de un material compuesto hibrido de fibras
ARAMIDA/CARBONO/VIDRIO (patrén  6), el cual combina las
caracteristicas deseadas en esta parte; por un lado, se tiene que
las caracteristicas de absorclon de energia para condiciones de
amortiguamiento y la resistencia especifica a la tracclén que
confileren a la estructura la capacidad para soportar la carga atil
cuando el avién se encuentra en vuelo, son dadas por la fibra
Aramida. La elevada rigidez especifica y la gran direcclonalidad
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de las propiedades de la fibra de Carbono, proporcionan excelentes
comportamientos mecanicos a la estructura, sobre todo en su
resistencia a la compresién (superior a la de la Aramida) que la
hace ideal para soportar gran parte del peso del avi6én en tierra.
La fibra de Vidrio se aplica aqui para disminuir el costo de la
estructura, dada la gran superficie de esta, sin sacrificar por
ésto las especificaciones mecanlcas proyectadas.

La fibra de Carbono (patrén §) como se dijo anteriormente, es
utilizada en partes criticas, las cuales son aquellas que si
sufrieran un dafio éste repercutiria seriamente en la establlidad,
control y seguridad del avién, estas partes criticas son los
Sustentadores, Estabilizadores y los Direcclionadores, los cuales
proporcionan fisicamente la establlidad, control y direccién
tridimensional del avién, Estas partes criticas estan compuestas
por los Alerones (ref. 14), secclones exteriores e Ilnteriores de
la Aleta, tamblén conocidas como Flaps Exterlores e Interiores
{(refs. 15 y 16), el Establilizador Vertical (refs. 5, 6 y 7), el
Timén de Cola (ref. 8), el Establlizador Horizontal (refs. 10, 12
¥ 13) ¥ el Timén de Profundidad o Elevador (ref. 11). Todos estos
componentes estructurales estén sujetos a cargas externas de gran
magnitud, causadas por aire y por manlobra, las cuales son
aplicadas indistintamente y combinadas durante el vuelo, la fibra
de Carbono resulta ser aqui la mas adecuada dade principalmente a
su excelente médulo de elasticidad (superlor a la de la Aramida)l,
el cual confiere al material una excelente rigidez que es muy util
en estas estructuras debido a que en éstas se aplican cargas de
gran magnitud, de las que ya se ha hecho referencia, impidiendo
con ésto cualquler deformaclén critica probable dentro de las
especificacliones de disefio.

Dentro de estas estructuras se encuentra un material
compuesto hibrido hecho de las fibras VIDRIO/CARBONC (patroén 4),
especificamente en el Timén de Cola (ref. 8}, Borde Delantero del
Estabilizador Horizontal (ref. 13) y en Acceso del Borde de Sallida
del Estabilizador Horizontal (ref. 10)}. Aqui la fibra de Vidrio
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aminora el costo de las estructuras sin sacrificar las respuestas
mecanicas proyectadas para las cargas externas en esas areas, En
la parte inferior del avi6on puede encontrarse la fibra de Carbono
en las Puertas del Tren de Aterrizaje Principal (ref. 27), en la
Puerta de Tren de Nariz (ref. 30), en los Rieles de! Fuselado del
Flap (ref. 28) y alrededor de los Bordes de Ala (refs. 21 y 22).
Nuevamente, estos elementos requieren de la excelente rigidez que
proporciona la fibra de Carbono, debido a que son,
respectivamente, partes méviles sujetas a fuerzas intempestivas,
guias de flujo de alre y elementos reforzantes de estructuras
mayores.

Por ultimo, con respecto a la fibra de Carbono, ésta se puede
ver aplicada en las Carcazas de los motores (ref. 18), las cuales
son consideradas como unas de las partes frias de los motores., Se
eliglé esta fibra en virtud de que es la que mejor soporta la
temperatura generada por el motor en esa parte, pero
principalmente su eleccién fue debida a su buena resistencia a la
tracciétn y a su excelente rigldez que combinadas ayudan a esta
estructura a soportar la fuerza de inversién de flujo de salida
del motor, la cual actua cuando el avién frena en el aterrizaje,
siendo sin duda una parte critica.

Finalmente, se tlene la fibra de Vidrio (patr6n 3) que, como
se dijo anterlormente, es utilizada cuando el costo resulta ser un
criterio importante y ademds se cumple con las especificaciones
mecénicas de disefio. Este material compuesto se encuentra
aplicado en su mayoria en la estructura secundaria (dentro del
avién), encontrandose especificamente en los Plsos de Cabina y
partes posteriores de los Compartimientos de Carga y de Paneles
(refs. 33 a 37), y combinada con fibra de Carbono (patrén 4) se
encuentra en los Pisos de la Cabina de Tripulacién (refs. 38 a
40). La utilizacién de este hibrido aqui es necesaria para
soportar el peso de los equlpos de los accesorios electrénlcos.
En el exterior del avién (estructura primaria) la fibra de Vidrio
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(patrén 3) se encuentra aplicada en la Puerta de Compartimiento de
Accesorios Electroénicos (ref. 31}, en el Fuselado de Ala (ref. 4),
en el Borde delantero del Estabilizador Vertical (ref. 5), en la
Punta del Estabilizador Vertical (ref. 6) y el Borde de salida del
Estabilizador Vertlcal (ref. 9). En estos componentes,
nuevamente, se ha considerado el costo sin el sacrificio de las
propledades mecanicas exigidas.

BENEFICIOS OBTENIDOS DE LA APLICACION DE MATERIALES COMPUESTOS EN
EL A320

Come se ha visto, las apllcaciones partlcular.-es de estos
materiales compuestos en la estructura del avién A320 han
obedecido a wun proceso de Investigacién, experimentacion y
desarrollo que ha permitido su adecuada seleccién para los
diferentes componentes estructurales, de tal forma que se han
aprovechado las mejores ventajas de cada uno de estos materiales
con respecto a los demds, segun sea la aplicacién en el componente
del cual se trate. Dentro de estas ventajas, sin duda alguna, las
que mas han sobresalido han sido las propiedades mecanicas, tales
como las altas resistencias especificas a los principales
esfuerzos, la rigldez, la tenacidad y sobre todo la baja densidad,
la cual esta implicita en las propledades especificas. Ademas de
estas propledades, que en mayor o menor grado tienen cada uno de
estos materiales, existen otras propliedades que poseen estos
materiales, tamblén en diversos grados, las cuales son: Elevadas
resistencias a los agentes atmosféricos (corrosién), quimicos y a
la abrasién; Buena resistencla a la llama; Posibillidad de fabricar
estructuras complejas en una operacién uUnica; Mayores resistencias
a la fatiga frente a aleaclones metalicas utilizadas para el mismo
fin; BaJa transmisién de vibraciones; Dificultad en la propagacién
de cualquier tipo de grietas en las estructuras hechos de estos
materiales; ¥y Posibilidad de optimizar la orlentacién de las
fibras (anisotropia) para "hacer a la medida" el material de la
estructura con el fin de cubrir las exigencias de resistencia y
rigidez especificadas.
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Todas estas propledades ventajosas en conjunte con la
aplicaclén de los materlales compuestos en los componentes
aeronduticos estructurales, generan miltiples beneficios para
esta industria, dentro de los cuales algunos son mas evidentes o
directos, otros por el contrario, con una relacién menos evidente,
son producto del efecto multiplicador de las propiedades y de los
bemeficlos mas directos. A contlnuacién se presentan todos estos
benefliclos derivados de las propiedades ventajosas, directos y
generales.

BENEFICIOS DIRECTOS

Como consecuencia de la amplla utilizacién de los materiales
compuestos en componentes estructurales se tiene:

® Desarrollo y avances en nuevos materlales.

Como consecuencia de las excelentes propledades especificas y
las bajas densidades se tiene:

@ Del 20 al 25% de ahorro en el peso por
componente, en comparacién con materiales
metdlicos.

e Un ahorro en el peso de cada avién de 800 kg, el
cual supone el 15% del total del peso.

Como consecuencia de la poslbilidad de fabricar estructuras
complejas mediante la simplificacién del numero de elementos que

las conforman, se tlene:

® Reduccién de partes consideradas (conjuntos mas
integrados).
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Como consecuencia de la reduccién de peso muerto, resistencia
a la fatiga y resistencia a medios ambientes severos, se tliene:

® Reduccién en el costo directo de operacién,
® Reduccién de mantenimiento fisico.

® Menor consume de combustlble,

BENEFICIOS GENERALES
Como consecuencia de la reduccién de peso muerto se tiene:

e Mejoradas capacldades de operacién y prueba;
Aumento del radio de accién; Aumento de la carga
util; Aumento de la velocidad; Aumento de 1la
maniobrabilidad; Lo que en conjunto se traduce en
un rendlmiento superior y capaclidad superior para
la produccién de ingresos o beneficlos.

® Reducclién importante de consumo de combustible y
costos de operacién.

Como consecuencia de las excelentes propiedades mecénicas,
resistencia a la fatiga, dificultad en la propagaclén de cualquier
grieta en la estructura y resistencia a los medios amblentes
severos, se tlene:

® Alta confiabilldad,

® Reduccién de mantenimiento fisico y los costos
involucrados. ’

Como consecuencia de la flexlbilidad en el disefio y la
fabricacion de estructuras geométricas complejas (tanto primarias
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como secundarias) en una operacién Unica, la simplicidad en el
namero de elementos que conforman a las estructuras en conjuntos
mas integrados y la posibilidad de optimizar la orientacién de las
fibras (anisotropia) para "hacer a la medida" las estructuras
aeronduticas, se tiene:
® Unica adaptabllidad de compra o venta en el
mercado  (Adaptacién segin necesldades  del
mercado).

Flexibillded en la disposicién o arreglo de la
Cabina de Pasmjeros.

Completa compatibilidad con el equipo y servicio
terrestre existente en cada aeropuerto.

® Numerosa reduccién en partes mecénicas.

® Disefios en linea con los requerimientos mundiales
para los 90's y de mas alla.
o Disefios enfocados a brindar beneficlos maximos al

usuario en cada aspecto de las operaciones de la
aerclinea,

De estos beneficlos generados, tanto directos como generales,
ge desprenden dos lmportantes conceptos que reflejan plenamente y
en forma mAs real 1a conveniencla de utilizar esta nueva
tecnologia, ya que pueden servir como indlces de comparacién para
con otras aeronaves de capacldades similares. Estos conceptos son
los beneficlos econtmicos desprendidos del anilisis anterior, los
cuales son: El Bajo Consumo de Combustible y la Reducclén de los
Costos Directos de Operaclén. Bajo estos criterlos econémicos se
puede determinar, como ya se dijo, mas directamente las ventajas
que resultan de la incorporacién de esta nueva tecnologia, debido
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a su utilidad comparativa mediante el denonminador comin que
resulta ser el dinero. BaJo este razonamiento, la empresa Alrbus
Industrie utiliza estos criterios para la promocién de sus
productos, comparandolos con otros de diferente procedencia
{fabricante) y de similares caracteristicas. A continuaclén se
presentard una serie de graficas proporcionadas por Alrbus
Industrie las cuales reflejan la conveniencia de la utilizacién de
nuevas tecnologias, tales como la de los materiales compuestos
(figs. 4.16, 4.17, 4.18 y 4.19).
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En estas graficas como puede observarse, se realiza una
comparacién sistematica de diferentes aeronaves con
caracteristicas similares a las del A320. En todas las graficas
se toma como base el resultado obtenldo por el A320 con su motor
mas econdmico (el V2500), este resultado es denotado como un dato
base, el cual es omitldo ya que representa la confidencialidad de
la serie de resultados obtenidos por la empresa Alrbus sobre los
andlisis reallizados a su propia aeronave A320, de aqui el caracter
de “relativo” que se les d& a los inidices de comparaclén. De
cualquier forma, estas graficas representan actualmente la forma
mis evidente de detectar 1los beneficlos generades por la
aplicaclén de nuevas tecnoligias y la consecuencia de seguir
desarrolléndolas.

Para la primera grafica (fig. 4.16) se tiene que el indice de
comparacién es el consumo relativo de combustible por viaje, lo
que significa que para una misma distancia (de 927 km) se tlenen
los resultados del consumo de combustible de las diferentes
aeronaves. Estos resultados estan dados en porcentaje tomando
como base la actuacién del A320 con su motor mAs econémico. Aqui
se puede observar que existen diferencias significativas,
inclusive sobre el mismo A320, que con el s6lo hecho de camblar de
motor {del V2500 al CFM56-5) se incrementa el indice en 2.5% sobre
el resultado base. Las aeronaves que exceden por mucho (mas del
25%) al resultado base son los MD's 88 y 83 ambos con 144 aslentos
y el B-757-200 con 192 aslientos; y los que exceden al resultado
base en un porcentaje no mayor al 15% son el B-737-300 con 124
asientos y el B-737-400 con 144 asientos, ademas del proplo A320,
que con el motor CFMS56-5 excede en 2.5% sobre el resultado base,
teniendo la misma capacidad de asientos. Finalmente, en esta
grafica se tiene el MD 87 el cual se encuentra con un valor
intermedio con respecto a los porcentales de los grupos antes
mencionados con un 19% sobre el resultado base, esta aeronave
cuenta con el menor numero de asientos (115) lo que resulta una
deficiencia de 35 aslentos con respecto al A320 que puede resultar
importante en la asignacién de costos por asiento.
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En la segunda grafica (fig. 4.17), el indice de comparacién
es el consumo relativo de combustible por asiento sobre el dato
base del A320 con el motor V2500, este indice representa el
consumo de combustible por viaje (para 827 km) de cada aeronave,
dividido entre sus respectives numeros de asientos. Aqui se
presentan también resultados interesantes, como el de la aeronave
B-757-200 que pasa a ser la sigulente mas econémica después de las
versiones del A320, con un 7% por encima de éstas; slendo que en
la grafica anterlor (fig 4.18) resultaba ser la peor opcién.
También se tiene que el B-737-300 con 124 asientos se encuentra en
un 24% por encima del dato base de! A320, considerando este nuevo
indice esta aeronave ya no representa la siguente mejor opcién
después de los A320's, como lo era en la primera grafica . Aqui
se deduce que e! numero de asientos puede significar la diferencia
de eleccién. Finalmente, en esta grafica se puede ver que
nuevamente la mejor opcién son las dos versiones del A320, sin
cambios significativos del indice de comparacién anterior con
respecto a este nuevo indice, y se puede ver también que las
aeronaves restantes incrementan sus porcentajes, particularmente
el MD 87 que parece ser la opcién menos interesante,

La tercer grafica (fig. 4.18) hace una comparacién de estas
mismas aeronaves pero ahora con respecto al indice de costos
relativos de operacién por asiento. La empresa Alrbus Supone que
en los costos de operacién se involucran factores tales como: el
Combustible, el Mantenimiento de la aeronave, la Tripulaclén de
vuelo, las Cuotas de aterrizaje, la Inversién de la aeronave en
si, su Aseguramiento, su Depreciaclén, los Intereses y el
Aprovechamiento. Nuevamente, el cAlculo de estos factores es de
cardcter confidencial por parte de la empresa y designa como un
dato base al resultado obtenido por el A320 con su motor mas
econémico, lo interesante aqui es que el 0.6% que aparece en el
A320 con motor CFMS6-5 es precisamente generade por el motor
mismo, ya que los aviones A320 son iguales en iodo lo demas. Con
respecto a las otras aeronaves, cinco de seis de ellas no
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sobrepasan del 15%, lo 1initeresante es que el B-757-200 se mantiene
en buen lugar e iInclusive mejor gque las otras aeronaves
comparadas, como lo son las B-737-400, B-737-300 y las MD's 83 y
88 respectivamente, esto se debe sin duda a su mayor capacidad
{192 aslentos) lo cual resulta ser una ventaja cuando los indices
se obtlenen considerande el numero de asientos. Nuevamente
aparece el MD B7 con el excedente porcentual mas alto (23%) lo que
lo hace ser la opcidn menos adecuada. De cualquler forma, la
mejor opcién resultan ser nuevamente las versiones del A320,
particularmente la que tiene el motor mas econdmico (V2500).

Por ultimo, la cuarta grafica {(fig. 4.19) muestra una
interpretacién compuesta de los dos ultimos indices de comparacién .
vistos, en la cual podemos apreclar la ublcacién que tlienen unas
de las aeronaves anallzadas anteriormente con respecto a estos
indices en forma simultadnea. Dentro del grupo de aeronaves visto,
ademds del A320 en sus dos versiones, se encuentran los B-737-300
y 400 y las MD's 83 y 88. Estas cuatro aeronaves son consideradas
como de tecnologia intermedia, apareciendo a finales de los B0's y
principlos de los 80's, teniende rangos wmwaximos de combustible
extra por asiento y costos directos de operacibn extra por aslento
de 34 y 12% respectivamente, por encima del dato base del A320 con
motor V2500. Otro grupo de aeronaves, el cual se encuentra muy
leJos de los A320 con respecto a los indices de comparacion es el
de las aeronaves B-727-200, DC-9-3Q0 y B-737-200, consideradas como
un grupo de vieja tecnologia aparecido en el mercado a mediados de
los 60's, este otro grupo tiene rangos mdximos aproximados de
combustible extra por asiento y costos directos de operacidén extra
por asiento de B85 y 21.5% respectivamente, sobre el dalo base del
A320 con motor V2500. En esta grafica no aparecen las aeronaves
B-757-200 y MD 87 vistas en las graficas anterlores, debido a que
no se pueden ublcar en los grupos tecnolégicos. Por un lado se
tiene que el B-757-200 aparece a principlos de los 80's y a pesar
de que no tiene mucha diferencia de edad con respecto al A320 (el
cual aparece a finales de los 80's), no es considerado en el grupo
de tecnologia totalmente nueva, dado que aunque su indice de
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combustible extra por asiento entra dentro del grupo de los de
tecnologia totalmente nueva (con un 7%), su indice de costo
directo de operacién extra por asiento entra dentro del grupo de
tecnologia intermedia (con un 5%). El mismo caso se puede
observar en el MD 87, que aunque es una aeronave relativamente
nueva {a mediados de los 80's), sus indices de combustible extra
por aslento y costos directos de operacién extra por asiento
entran dentro del grupo de aeronaves de vieja tecnologia con S5 y
23% respectivamente; lo cual 1indica que la clasificacién
tecnolégica relativa a la empresa Alrbus est4d en funcion de sus
indices econdémicos y no en funcién de la aparié¢ién de las
aeronaves en el mercado. De cualquier forma, nuevamente se puede
apreciar la ventaJja evidente del A320 en sus dos verslones sobre
las demads aeronaves de capaclidades similares, gracias a la
aplicacién de avanzadas y nuevas tecnologias, que dentro de las
cuales, la utilizacién de materiales compuestos es una de las mas
relevantes.

En el analisis hecho a las graficas anteriores se observa que
realmente, la utillzaclén de materiales compuestos en el A320 se
traduce efectivamente en un rendimlento y capacidad superiores con
respecto & otras aeronaves de caracteristicas similares, que
aunque también utilizan materlales compuestos en algunas partes
estructurales, no los utllizan en las mismas proporciones que el
A320 {15% del peso total). Ademds estas graficas demuestran que
los beneficios que se obtienen de la utilizacién de materiales
compuestos en los componentes estructurales del A320 tienen un
gran impacto en la eficeiencia comercial y econémlca de la
aeronave, ya que los factores econdmicos utilizados para la
comparacién con las otras aeronaves (Los cuales son el consumo de
combustible y los costos de operacién) son precisamente algunos de
los criterios mas importantes que las aerolineas comerciales a
nivel mundial utilizan para la seleccién en la compra de sus
equipos. Por todo esto resulta de gran importancia seguir
desarrollando esta tecnologia para que pueda ser utilizada en
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mayores proporciones y as{ segulr obteniendo nuevos beneficios e
incrementar los ya existentes hasta llegar al limite, si es que
existe.

EL FUTURD

Teniendo = los materiales compuestos propledades tan
extraordinarias. Por qué no se utilizan en mayor proporcion en la
fabricacién de nueves aviones comerciales?. ta figura 4.20
muestra la evolucién del empleo de materiales compuestos en
aviones de la Alrbus Industrie en la que queda patente su use
creciente, con un ligero retroceso en el A340, debido a
dificultades tecnolégicas para obtener de forma econdmica
elementos estructurales de 1las dimensiones de 1las de esta
aeronave, dlisefiada para transportar 250- pasajeros en vuelos
intercontinentales. Por lo tanto, el incremento en la utilizacién
de materiales compuestos en esta Industria dependerd del
comportamiento en serviclo de estas aeronaves de gran capacidad, y
de la puesta en marcha de nuevas técnicas que permitan la
fabricacién econdmica de grandes estructuras primarias.
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En cualquler caso, los materiales compuestos han supuesto
el mayor avance desde la introduccién de las aleaciones
de aluminio en los afios 30's en el campo de los materiales
para estructuras de avién. De ahi su merecida fama.
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CAPITULG V.- ANALISIS DE FALLAS
INTRODUCCION

Este capitulo abarcard las técnicas para el analisis de
fallas en los componentes y traduclra el anallslis de fallas en un
incremento de conocimientos de disefio para la correcta seleccién
de materiales, con lo que se complementard de esta manera, los
criterios generales sobre la seleccién vistos en el capitulo III.
Este capitulo termina con una descripcién de técnlcas de
evaluaclén no destructivas para detectar grietas y fallas en
algunos componentes aeronduticos fabricados con materlales
compuestos,

V.1.- CAUSAS DE FALLAS

Las fallas pueden ser causadas por errores de diseflo o
deficlencias en una o més de las sigulentes categorias:

1.- Deficiencias de disefio.
- La falla que considera adecuadamente el efecto de muescas.
- Conocimiento inadecuado de las cargas de servicio y del
medio amblente.
- Dificultad en el anadlisis de esfuerzos y de cargas en
ptezas complejas.

2,- Deficlencla en la seleccioén del material.
- Pobre relacién entre las condiciones de serviclo y el
criterio de seleccién.
~ Informacitn inadecuada del material.
- Demasiado énfaslis dado al costo y no el suficlente a 1a
calidad.

3.- Imperfecclén en el material debido a la manufactura,

187



4.~ Sobrecarga y otros abusos en serviclo,
S.- Mantenlmiento y reparacién inadecuados.

6.~ Factores amblentales.
— Condiciones que van mis alla de las permitidas en el
disefio,
~ Deterioro de las propledades debido al tlempo de exposiclén
" al medio amblente.

Por otro lado, existe un natural entendimiento del porqué las
organlzaciones son renuentes a publicar tnformacién acerca de sus
fallas; pero hasta que tal Informacién sea disponible en forma
regular, cada generaclén continuard haclendo los mismos errores
que la generacién anterior. Existe la necesidad vital para la
creaclén de un programa de inter-industria para reunir informacién
acerca de fallas y construlr una base de datos naclonal de
experiencias en fallas y soluciones.

V.2.- TIPOS DE FALLAS

Los componentes de ingenieria fallan en servicio de las
sigulentes formas generales:

1.- Exceslva deformacién elastica.

2.~ Excesiva deformacién plastica.

3.~ Fractura.

4.~ Pérdida de la geometria requerida de la pleza a través de la
corrosién y desgaste.

Los tipos de fallas mas comunes estan listados en la tabla
S.1 Para cada tipo de falla se dan sus tlpos de carga, tipo de
esfuerzo y condiciones de operacién generalmente asociada con su
tipo de falla. También, es listada la propledad del material que
usualmente es utilizada en la seleccién de un material para
resistir el tipo de falla. Esta tabla debe ser combinada con la
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flgura 3.2 para una llustracién mas completa del tipo de falla
contra la proptedad del material.

V.3.- TECNICAS DE ANALISIS DE FALLAS

Cuando el problema de determinar la causa de una falla y
proponer una acclén correctiva debe realizarse, existe un
procedimiento para llevar a cabo el anilsls de fallas.
Frecuentemente un anadlisis de fallas requlere de los esfuerzos de
un equipo de personas, incluyendo expertos en el comportamiento de
materiales, analisis de esfuerzos, vibraciones, estructuras
soflsticadas y técnicas de anadlisis.

INSPECCION DE LA FALLA EN SU LUGAR DE ORIGEN

El primer paso es el inspecclonar la falla en el sitlo del
accidente lo mds pronto posible después de que el accidente
ocurre. Esta visita al sitlo debe ser documentada con
fotografias; para que el material que fallé sea removido
rédpldamente y emplecen las reparaclones. Es meJjor tomar
fotografias en color. Se debe empezar tomando fotografias a una
distancla y después avanzar hacia el sitlo de la falla. Se deben
tomar fotografias de diferentes angulos. Deben - realizarse
culdadosamente descripciones a grandes rasgos y notas detalladas
para que de ésta manera se oriente a los fotografos y se permita
una completa reconstruccién de la escena meses o afios después
cuando se esté en un andlsis de diseflo o en una sala de tribunal.

Los sigulentes datos criticos deben ser obtenidos durante la
inspeccién de la falla en el lugar de origen.
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“1.- Localizacién. relatliva de todas las plezas fracturadas unas con

otras,

Identificacién del origen de la falla,

Orientacién y magnitud de los esfuerzos.

4.~ Direccién de la propagacién de la grieta y la secuencia de la
falla,

6.~ Presencia obvia de defectos en el material, concentracliones de
esfuerzos, etc.

@
1 1

6.~ Presencia de oxidacién, mezcla de colores y productos de
corrosién.

7.- Presencla de dafios secundarios no relaclonados con la falla
principal.

Es importante entrevistar al personal de operacién y
mantenimiento para obtener su versién de lo que sucedls y asi
aprender acerca de cualquler operaclién histérica inusual, tal como
una vibracién o ruldo lnusual anterior a la falla. Cuandc sea
posible, la falla debe ser llevada al laboratorio para un analisis
mas detallado. Cualquler corte que deba ser requerido, debe ser
reallzado alejadamente de la superficie de la fractura para que de
ésta manera no se altere esa superficle. Cuando sea posible, las
muestras deben ser obtenidas de material ldéntico o componentes
que no fallaron. Muestras de los procesos de fluidos,
lubricantes, etc. deben ser cobtenidas para fallas relacionadas con
la corrosién. Debe de asegurarse que todas las plezas sean
clasificadas y codificada su identificacién en las notas.

Se debe tener un gran culdado en la conservacién de 1a
superficle de la fractura. Nunca deben tocarse las superflicles
fracturadas, y no se debe tratar de armarlas de nuevo, Hay que
evitar lavar la superficie fracturada con agua a menos que haya
sldo contaminada con agua de mar o fluldos de extinguidores de
incendlo. Para prevenir la corrosién en la superficie de la
fractura, se debe secar la superficie con un compresor de aire a



chorro y libre de agua y colocar la pleza en una evaporadora o
d do.

la con un nte

Cuando la superficle de la falla no puede Ser removida del
lugar de origen para su lnvestigacién en el 1laboratorio, es
necesario llevar el laboratorio hacia el lugar de origen.

ANTECEDENTE HISTORICO E INFORMACION

Un caso histérico completo sobre el componente que falléd debe
ser desarrollado lo mas pronto poslble, Idealmente, mucha de esta
informacién debe ser obtenida antes de hacer la visita en el
sitio, ya que con ello resultaran observaciones mas acertadas y
preguntas mas concretas. La sigulente es una lista de datos que
deben ser reunidos.

1.- Nombre de la pleza, numeros de identlficacién, propletario,
usuario, y fabricante.

2.~ Funcién de la pieza.

3.- Datos sobre la historia de servicio, incluyendo Inspeccién
de bitacoras y reglistros de operacién.

o
1

Discusién con personal de operacién y con testigos acerca de

cualquler condicién o evento inusual antes de la falla.

5.- Documentacidén sobre materiales utilizados en la fabricacién de
la pleza.

6.~ Informacién sobre los métodos de manufactura y fabricaclién
utilizados, incluyendo cédigos y normas cualesquiera.

7.- Documentacién sobre las normas y técnicas de inspeccién que
fueron aplicadas.

B.- Fecha y tlempo de la falla; condiciones ambientales y de
temperatura.

9. - Documentacién sobre las normas de disefio y calculos reallizados
en el disefio.

10.- Una coleccién de dlbujos de fabrica, incluyendo las

modificaciones hechas al disefio durante su manufactura o

instalacién,
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INSPECCION MACROSCOPICA

Se debera realizar una inspeccién macroscopica en
amplificaciones que varien de ix hasta cerca de 100x. Clertamente
este tipo de inspeccién debe ocurrir en el sitio de la falla, pero
es mejor repetirlo en el laboratorio en donde la iluminacién y
otras condiclones son mis favorables. El propdsito de la
inspeccién macroscépica es el observar la magnitud de las
caracteristicas de la fractura, la presencia o ausencia de
grietas, la presencia de cualquier tipo de defectos y la presencia
de productos de corrosién y de oxidacién, Muchas de las
inspecclones son realizadas en el rango de 1x a 10x. Un
amplificador i{luminador de 10X es una buena herramjenta para este .
tipo de estudlo. Al trabajar en ese rango de amplificacién, se
debe tratar de hacer un avaluo inicial del origen de la falla y de
este modo reducir la region de la fractura para un estudio mas
amplio en mayores amplificaciones.

INSPECCION MICROSCOPICA

Se deber4 realizar una inspecclén microscépica a través de
amplificaciones mayores a 100x. El término cubre la utllizacién
de instrumentos tales como el mlicroscoplo electrénico de barrldo
(SEM-Scanning Electron Microscepe), el microscoplo de transmisién
electrénico (TEM- Transmlssion Electron Microscope) y el
anallizador de microprobetas de rayos X. Todos estos instrumentos
usualmente son utlilizados en un laboratorio moderno. Cuando son
utilizados adecuadamente proveen una informacién de alto valor
para el dlagnédstlco.

El microscopio electrénico de barrido (SEM) inspecciona 1la
superficie actual de la fractura con un rayo de electrones en una
camara de vacio (tiplcamente de 25x50x125 mm ). Una imagen de
electrones retrodispersados es registrada en un tubo de rayos
catédicos (CRT- Cathodlc Ray Tube). Amplificaciones de 1,000x a
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40,000x son disponibles. La imagen ticne gran profundidad de
campe y un caridcter tridimensional. Esto hace que el SEM sea
principalmente util para la Inspeccién de fracturas. La
propagacién de la grieta asoclada con un modo de fractura
particular deja una apariencla caraclteristica sobre la superficle
de la fractura. Estas fractograf{as son directamente reveladas
por el SEM y proveen una identificacién del modo de la fractura
(figura 5.1). Cuando el SEM es equipado con un dispositive de
rayos X dispersador de energia, pueden ser detectados y anallizados
cuantitativamente elementos con numero atémico mayor a 10. Esta
capacidad de microanalisis es muy atil.

FICURA 5.1 EJEMPLO DE UNA  FRACTOCRAFIA REALIZADA cOR un
HICROSCOP10 ELECTROKICO DE BARRIDO.

PRUEBAS ADICIONALES

Usualmente es necesario obtener otros tipos de datos
experimentales con el obJeto de unir las piezas del rompecabezas
que nos guie a la identificacion de la causa de la fractura. La
determinacion de la composicién de la masa del material es parte
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del . proceso de 1identificacién de éste y verificar que las
especificaciones fueron satisfechas. Algunas fallas son causadas
simplemente por una confusiédn de materiales durante la manufactura
o el mantenimiento. En el campe de trabajo se dispone de patrones
para la identificacién rapida de los materiales.

También es importante la medicién de propledades mecénicas de
una muestra del material que fallé que no fue utilizada. Algunas
veces no es facil adquirir suficlente material que no se utilizé6
para maquinar muestras para pruebas de tracclén o de impacto, y es
entonces necesario deducir las propledades de los resultados de
una prueba de dureza.

Es importante probar la parte que fallé con varias técnicas
de pruebas no destructivas con el objeto de buscar fallas,
hendiduras, grietas escondldas, etc.. Algunas veces una secclén
del material es profundamente atacada con 4Acido para revelar
defectos tales como la segregacién, concentracléon de hidrégeno,
zonas descarburizadoes o sitios suaves.

ANALISIS DE LOS DATOS

El analsis de los datos es el paso critico de conjuncién de
los hechos y de las plezas dentro de una descripcién coherente de
la causa de la falla. Todos los datos deben ser verificados y
marcados en contraste con la hipétesis y cualequier contradiccién
deberan desecharse, ya sea confirmada o descartada como falsa. Un
analista de fallas experimentado no sélo considera la informacién
disponible, sino que también toma nota 'de la falta de
caracteristicas que de acuerdo a su experiencia debieran de estar
presentes. Es muy comin que una falla sea causada por mas de un
factor. Por ésto, el desarrollo de una hipétesis vacilante no es
usualmente un procedimiento honrado.
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A menudo, cuando es obvio que faltan datos criticos, es
necesario reexaminar el sitlo de la falla y/c empezar de nuevo el
analisis de falla. En esta etapa puede ser muy util reunir a un
grupo de expertos de diferentes disciplinas, para que de esta
manera se tengan los mas variados puntos de vista para asi poder
sustentar el analisis, tanto como sea posible.

Algunas veces hacer una prueba en la que falle un modelo o
inclusive de un duplicado de tamafio real y completo de la unidad
que falldé puede ser muy tlustrativo. Pueden ser utlles los
modelos computarizados de 1la distribuciéon del esfuerze o la
temperatura, la veloclidad de propagacién de la grieta por fatiga,
etc.,en problemas complejos de fractura.

REPORTE DE FALLA

El reporte del analisis de falla es uno de los reportes
técnicos més dificlles, porque una falla es a menudo una cuestlién
de gran sensibilidad que puede estar sujeta a implicaciones
legales. El mejor procedimiento es apegarse a los hechos,
abstenlendose de conjeturas y conservar la terminologia técnica al
minimo.

V.4.- EVALUACION NO DESTRUCTIVA

La evaluacién no destructiva es un métodoc de anilisis de
ingenieria en el cual la deteccién de fallas y defectos del
material es combinado con una predicclén de la vida restante del
componente con debida consideracién de la falla. La deteccién de
fallas mediante el uso de una variedad de ensayos fisicos son
conocidas como pruebas no destructivas (NDT-nondestructlive
testing) e inspeccién no  destructiva  (NDI-nondestructive
inspection). Los sels princlipales métodos utilizados en NDI son
listados y descritos brevemente en la tabla §5.2. En afios
reclentes se ha realizado un gran progreso en los métodos NDI
mediante la aplicacién de 1la microelectrénica, los métodos de
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procesamlento de sefiales, el procesamiento computarizado de los
datos y 1la automatizacién de los métodos NDI. Aun con este
progreso, la 1ncapacldad de los wmétodos NDI de proporcionar
informacién cuantitativa de fallas es la desventaja principal de
la amplia aplicacién de la evaluacién no destructiva. Los
investigadores contintan trabajando en el perfeccionamiento de las
técnlcas NDI.

TECNICAS GENERALES DE INSPECCION NO DESTRUCTIVAS

La radiograffa estA basada en la absorcién diferencial de
radiacién penetrante, usualmente rayos X o rayos gama. La
radiacién no absorblda que pasa a través de la pieza produce una
imagen que es deblda a las variaclones en el espesor o la densidad
y es registrada en una pelicula fotografica, una pantalla
fluorescente o un Intensificador electrénico de imagen. En
general, la radiografia puede detectar solamente caracteristicas
que tlenen un espesor apreciable en una direccién paralela al haz
de radiacién. De este modo, la habllidad de la radiografia para
detectar discontinuidades planas, como las grietas, depende de una
adecuada orlentacién del operador para obtener una vista 6ptima y
detectar defectos que no pudiesen ser mostrades en una simple
radiografia. La gran ventaja de la radiografia es que es capaz de
detectar fallas Iinternas que estadn localizadas por debajo de la
superficie de la pleza. Las caracteristicas que muestran un 2% o
una mayor diferencia en la absorcién comparada con el material
circunvecino pueden ser detectadas. La inspeccién radiogréfica es
utilizada extensivamente en fundiciones y plezas soldadas.
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En le inspeccidn ultrascnica son utilizados rayos de ondas
sonoras de alta frecuencia (de 1 a 25 MHz) para detectar fallas
superficiales y subsuperficiales. El ultrasonide y Ia radiografia
son las dos técnicas principales para la deteccléon interna de
defectos. Las fallas son detectadas mediante el monitoreo de una
o mas de las sigulentes sefiales: 1) la reflexién de energia de
superficles de discontinuidades internas, interfaces metal-gas o
interfaces metal-liquldo, 2) el tiempo de paso de una onda sonora
a través de la pieza o J) la atenuacién de un rayo de ondas
sonoras mediante la absorci6én y la dispersién en el interior del
metal, La Inspeccién ulirasénice Ltiene un poder penetrante
superior; =alta sensibilldad, la cual permite la deteccién de
fallas muy pequefias; y una gran exactitud que cualquier oiro |
método NDI en la determinacién de la posiclén de las fallas y en
la estimacién de su tamafito y forma. Sin embargo, la
interpretacién de la sefial ultrasénica puede ser muy engafiosa.
Ningin otro método NDI requiere de una mayor experlencia y
conocimiento del operador como ¢ste.

Los métodos Optico-visuales estan limitados a los defectos
superficlales. Las técnicas estén bien establecidas,

En la lInspeccidn con corrlentes de Eddy la induccién
electromagnética es utilizada para detectar defectos superficiales
come hendiduras, recubrimientos, grletas o de cualquler otro metal
para detectar diferencias en la composiciéon o microestructura.
También pueden ser utilizadas para medir el espesor de un
recubrimiento no conductivo en un metal conductivo. Debido a que
es una técnica de induccién electromagnética no requiere de un
contacto eiéctrico directo con la pleza une estd siendo
inspeccionada. Por lo tanto, la técnica es adaptable a una
inspeccién de alta velocidad en produccidn. Es muy versatll y
puede ser apllicada a muchos problemas de inspecclén con materiales
eléctricamente conductores. Cuando se utilice este método se debe
de poner atencién para detectar posibles sefales falsas debidas &
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las propledades del material o caracteristicas que no estan
relaclonadas con el problema en cuestion.

La inspeccidn con llquidos penetrantes depende de un liquido
que penetra dentro de las cavidades o grietas que estan ablertas
hacia la superficie. El liquido debe tener una alta habilidad de
mojado y la superficie debe de estar limpla y seca antes de que le
sea aplicado el penetrante. Superficies extremadamente rugosas
son ;ldecuadas para dar falsas indlcaclones de defectos. Después
de que el liquido ha penetrado en la abertura, el exceso de
penetrante es removido y se aplica un agente revelador sobre la
superficie. El revelador actia como un secante para ayudar a la
filtracién natural del penetrante fuera de las grietas y para
esparcir el penetrante en los bordes asi como amplliar el ancho
aparente de la falla. Después de que el penetrante ha sido
revelado, es examinado visualmente con una buena luz blanca para
detectar indicacicnes de fallas. Los penetrantes que contienen
tinturas fluorescentes son examinados con 1luz ultravioleta
{negra). La 1inspeccién con liquidos penetrantes es la mas
sencilla y menos costosa de todos los métodos NDI, pero tlene la
mayor limitacién, de que solamente puede detectar fallas que estéan
ablertas a la superficle.

La Inspeccion con particulas magnéticas es una técnica para
detectar fallas superficliales o subsuperficiales en materlales
ferromagnéticos. Se basa en el hecho de que las fallas
superficiales producen una sallda de campos magnéticos que pueden
ser detectados mediante el uso de particulas ferromagnéticas
finamente divididas aplicadas sobre la superficie. El equipo no
es demaslado complejo, existiendo o no una limitacién debido al
tamafio o forma de la pleza que estad siendo inspeccionada. La
limitacion basica es que el método es solamente aplicable a
materiales ferromagnéticos. A menudo es necesaria una
desmagnetizacién después de que se reallza la inspecclédn, asi como
de la limpleza de particulas magnéticas sobre la superficle.
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CAUSA PARA RETIRO

Para sistemas de ingenieria en que las consecuencias de falla
son muy grandes, por eJjemplo, motores de aviones o reactores
nucleares, han sido desarrollados procedimientos de inspeccién muy
conservadores. Por ejemplo, los rotores de un motor de una
turbina de gas son limitados por su corta vida a la fatiga., Los
estandares de funcionamlento actuales requieren que los motores
sean disefiados de tal forma que no mas de un motor de mil falle en
la vida designada de serviclo. Después de que una turbina ha
servido para una vida de dlsefic, toda sus partes son removidas del
serviclo. Sin embargo, debido a la distribucién estadistica de la
vida a la fatiga para componentes aparentemente idénticos, muchos ,
de los componentes que son retirados de serviclo tlenen todavia
una larga vida util restante.

El aproximarse a una causa para retiro (RFC,
retirement-for-cause) permitird que cada componente sea utllizado
durante toda su vida segura a la fatiga, puesto que sera retirada
de servicio solamente cuando un defecto observable llegue a un
determinado tamafio. El tamafio del defecto al cual el componente
no es conslderado como seguro es establecido por medio de la
combinacisén de NDI con anadlisls mecénicos de fractura.

V.5.~ APLICACION DE LAS TECNICAS NDI EN ESTRUCTURAS AERONAUTICAS
FABRICADAS CON MATERIALES COMPUESTOS

El desarrollo de técnicas efectivas de Iinspeccién para
estructuras de materlales compuestos presenta un serio reto para
la industria aerondutica, ya que la clave para el amplio y
continuo usc de los materiales compuestos en esta Iindustria
dependerd de la habilidad de detectar fallas y defectos en las
estructuras. Los métodos de Iinspeccién disponibles para las
estructuras de materiales compuestos desa.fortur.madamentc requieren
que el inspector sea capaz de distinguir una amplia variedad de
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defectos atribulbles a las anomalias del procesamiento, asi como
también a los dafios y/o0 degradaclones inducldas por el medio
ambliente. '

En la industria aeronautica, asi como en otras industrias
manufactureras, es generalmente aceptado que el propésito primario
de los programas de control de calidad-seguridad es el detectar
defectos estructurales que pudiesen ocurrir durante los procesos
de manufactura o reparacién. Esta meta incluye la necesidad de
garantizar que todos los componentes conserven el nivel de calidad
¥ la integridad estructural deseados en su disefio. Implicitamente
en este objetivo estd la necesidad de proveer un programa de
inspecclén capaz de detectar las sefiales de deterioro y de
prescribir una reparacién adecuada para cualquier dafio que pudiera
ocurrir durante el servicio de vida anticipado de los componentes.

Los programas de inspeccién estdn blen establecidos por los
fabricantes de aviones de materiales convencionales, El
inspeccionar una estructura tipica de un avién metallico, es
esenclalmente una bisqueda de grietas o fallas, las cuales, si se
dejan de detectar o se permite su crecimiento podrian dar como
resultado una falla estructural. Incluidas en esta categoria de
fallas, se encuentran los diversos tipos de corrosién, las cuales,
Junto con la fragilizacién y la fatliga, representan las causas
primarias para las fallas estructurales esenciales en aviones
metélicos.

A modo de contraste, la inspeccién de las estructuras de
materiales compuestos es un proceso mucho mas complejo. Los
materiales compuestos son materiales de altec rendimiento,
generalmente selecclionados para utilizarse en 1la industria
aeronéutica debido a su alta resistencia y rigldez, bajo peso,
resistencia a la fatiga y su tolerancia de deterioro. No obstante
a sus interesantes propledades, los materiales ' compuestos -som
sumamente sensibles no solamente a su medio ambiente operacional,
sino también a las reacciones de su proceso de fabricacién., Los
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defectos y las fallas que pueden ocurrir durante la fabricacién de
materiales compuestos, o durante su vida en serviclo, pueden
trastornar el balance mecénico de la fibra y la matriz, la cual
provee a los materliales compuestos sus caractisticas unicas.

Con el objeto de distingulr la diferencia entre una falla
seria y una condicién que no amenaza la integridad estructural de
la parte en estudio, los inspectores deben tener el conocimiento
suficiente de los principios de disefio de los materiales
compuestos, construcciéon de materiales y métodos de fabricaclén.
Deben de estar familliarizados en cémo los elementos de enlace
estan colocados, cémo las capas agrupadas estan hechas sobre
medida para asi tomar ventaja de la naturaleza anisotrépica ,
(direccional) de las estructuras de materiales fibrosos adheridos
por medio de resinas y de como deben de estar unidos y fijados a
otros elementos estructurales para crear el ensamble flnal. En
ésto se encuentra el mayor problema con la tecnologia de NDI, como
es aplicada en las estructuras de materiales compuestos. El
centro de la investigaclén se encuentra en el desarrollo de
equipos de inspeccliédn los cuales eliminen o al menos minimizen el
Jutclo humano,

Ademas de un culdadoso entendimlento de cémo las estructuras
de materiales compuestos son fabricadas, los inspectores deben
saber de las limitaciones de los métodos convencionales NDI/NDT.
Aun cuando algunos dispositivos pueden ser efectivos en
estructuras metdlicas, todavia no han probado ser herramientas de
ispeccién conflables para materiales compuestos. Otro factor a
ser considerado es que las técnicas NDI/NDT - desarrolladas para
estructuras de materiales compuestos han sido preparadas segin el
medio amblente de manufactura. .

Los investigadores sefialan que las realidades de un medio

ambiente operacional! son- realmente contrastantes con. el medio
amblente de manufactura controlado. Por ejemplo, una vez que las
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partes han sido instaladas en el avién, pueden llegar a ser
inaccesibles. También, durante los afios de servicio operacional,
estan expuestos a un innumerable cicle de cargas y fenémenos
meteorolégicos como lo son las temperaturas extremas, viento,
1lluvia y hielo. Pero aun con el medio ambiente controlado que
existe durante la fabricacién, el procese se presta a problemas
potenciales ocasionados por un fraguado irregular, un maquinado
inadecuado, una incorrecta orden de almacenaje, aire atrapado,
hume;:iad y otras posibilidades.

TIPOS DE FALLAS EN MATERIALES COMPUESTOS Y CAUSAS QUE LAS ORIGINAN

Con referencia a los materiales compuestos, existe una amplie
gama de defectos y/o dafios que pueden ocurrir, y que varian con
respecto al tipo de estructura. Existen defectos que se apllican
mas especificamente a las estructuras de tipo sandwich apanalado.
Un centro aplastado por compresién, por ejemplo, esta normalmente
asoclado a un daflo causado por impacto en la estructura. Otro
defecto comin en este tipo de estructuras es el centro comprimido.
Este puede resultar debido al exceso de adheslvo espumoso (la
espuma. de expansion choca con las paredes adyacentes de la celda)
o puede ser causada por un lnadecuado {raguado.

Los huecos en los adhesivos pueden ser resultado de que el
aire quede atrapado durante la unién, por la pérdida de presién de
unién durante el fraguado o debido a la excesiva humedad en el
adhesivo. Un flujo pobre de adhesivo o insuficlente presién de
unién durante el fraguado puede causar también un pobre llenado
del pegamento. La falla en la adhesién también puede ser debida a
sobrecargas estructurales.

las fallas interlaminares (separaci6én de las capas) son
generalmente causadas debido a dafios de impacto, pero, al igual
que las fallas en la adhesién, pueden tamblén ser resultado de
scbrecargas estructurales. Los materiales compuestos con matriz
de resinas fragiles son mas vulnerables a dafios causados por

174



impacto y delaminaclones subsiguientes. Los 1investigadores
sefialan que las delaminaciones iniciales tienden a crecer més
rapldamente en laminaclones con bajo contenido de resina debido a
su baja resistencia al deslizamiento interlaminar. Ademas, las
delaminaciones crecen mas rapldamente si la lamina contiene
huecos.

Cuando existe evidencla de grietas, ranuras, abolladuras,
hundimientos, muescas, raspaduras, cortes, abrasiones,
desgarraduras y perforaciones implica el rompimlento de las flibras
(la estructura fundamental de los materlales compuestos). Este
tipo de dafio es normalmente asociado con dafios por impacto con
objetos externos. Sl son demasiado serveros, el dafio por impacto
puede causar penetraclién en la cara superficial o la capa externa
de una estructura de material compuesto. Ciertas grietas pueden
ser causadas por sobrecargas estructurales, como evidencia de
otros dafios visibles, como pueden ser esfuerzos cortantes en
cabezas de sujeci6én de arrastre u hoyos en las uniones elongadas.
Inevitablemente, las grietas y las perforaciones proveen un punto
de entrada a la humedad, la cual establece el periodo para los
problemas de corrosién.

Existe un Interés especial con respecto a la corrosién en las
estructuras. La corrosién en una cara superficial o en el centro
de un material comp to puede delaminacién, falla en la

adhesién intercapas, huecos en el laminado y desuniones entre
dobleces y superficies, y entre dobleces y dobleces. Cuando
existen perforaclones para drenzJe inadecuadas en los paneles
instalados en las cublertas de entrada o sl los hoyos del drenaje
se llegan a tapar, pue’de presentarse la corrosién. También, la
corrosién puede ser causada debldo al acoplamlento galvanico de
diferentes metales o el acoplamiento de metales anddicos, como el
acero aleado o el aluminio, con material catédico como la fibra de
carbono (en ausencia de revestimiento u otra capa protectora).
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Muchos de los fluidos utilizados en la aviacién (gasollnas,
aceltes, fluldos anticongelantes, removedores de pintura y
solventes limpladores} pueden causar ablandamiento y falla
eventual de recubrimientes protectores, asi como en pasta para
rellepar huecos, selladores y clertos adhesivos. Una vez que el
deterioro comienza, tlende a atacar la resina de la matriz la
cual, en respuesta, degrada sus propiedades mecanlcas . Este tipo
de dafic demanda una inspeccién intensa para dafios secundarios ya
que muchos fluldos pueden contaminar los mecanismos de apoyo vy
control.

Cuando los recubrimientos del sellador y de la pasta para
rellenar huecos son aplicados excesivamente sobre materiales
compuestos cuya base es la [ibra, la superficle se puede agrletar
debido a las diferencias en los coeficlentes de expansiéon térmica
entre un suybstrato s&lldo y una resina de relleno menos estable.
Con la exposicién de los elementos, las grletas tilenden a
incrementarse en tamafio y profundidad. Los 1investlgadores hacen
notar que las grietas se pueden propagar no solamente en la
superficie sinoc también en el interior de la lamina en sti.

El desprendimiento parcial de una car‘a-superflcial puede
afectar los bordes de ataque sobresalientes de una estructura
aeronadutica de material compuesto. El desprendimiento parcial
puede ser debido a una falla en la pintura, por impactos de
objetos externos o por f{abricacién inadecuada en la etapa de
desbaste. El desprendimiento parcial puede progresar rapidamente
si el vehiculo vuela a altas velocidades, especialmente sl el area
afectada permanece desprotegida. Usualmente, adecuados selladores
protectores de bordes o tiras protectoras para la dltima capa
pueden evitar muchos de los desprendimientos parciales.

Las fallas en la pintura pueden tener un efecto degenerative
sobre la integridad de la estructura de materiales compuestos.
Las fallas en la pintura pueden ser causadas por una acclén
quimica, por una erosién debida al viento o a ta lluvia, a la



abrasion, a los rayos y el calor debidos al sol o a la inadecuada
aplicaclon de la pintura en si. Algunas manifestacicnes de las
fallas en la pintura son la aparlencia opaca {(como un gis), que
presenta burbujas, desprendimientos parclales, cuarteaduras,
ablandamientos, descascaramientos y grietas muy finas. Se
sobrentiende que todas las resinas de las matrices de los
materiales absorben clerta humedad; sin embargo, si son protegidas
adecuadamente contra los elementos, los materiales compuestos
laminares pueden retener su establlidad por un periodo indefinido.
Pero s! el acabado de la pintura se deteriora las propledades
mecanicas de la resina sometida del material compuesto seran
disminuidas rapldamente.

La marca de una descarga eléctrica no controlada es
usualmente muy obvia. En un choque severo e inesperado de un
relampago, la resina de la matriz se evaporizara y el centro del
panal no metdlico se carbonizara. También, las desunlones, las
delaminaciones y el rompimlento de fibras son comunes. Los dafios
visibles incluyen marcas de dquemaduras alrededor de los
sujetadores de las uniones, agrietamientos o cuarteaduras en las
capas flamables de aluminic o quemaduras externas en/o cerca del
los puertos de descarga estéticos. Seme jantes dafios pueden ser
prevenidos por medlo de una revisién eléctrica en forma periédica
del slistema de descarga.

Cuando se analiza el valor de las técnicas NDI/NDT, es
importante entender que no todas las técnicas son, por definicién,
comparativas. Las técnicas NDI/NDT estan basadas en la suposicién
de que las partes del avién de 1déntica configuracién, hechas de
idénticos materiales, produciran idénticas respuestas. Si la
respuesta no es idéntica o si es conslderada a estar fuera de una
patréon estandar predeterminado, se puede suponer la existencla de
un defecto. No obstante, existen momentos en los cuales los
cambios detectados en la inspeccién e interpretados como defectos,
son actualmente caracteristicas de disefio dentro de la estructura.



METODOS Y TECNICAS DE INSPECCION DE MATERIALES COMPUESTOS EN
AERONAUTICA

Existe una varieded de métodos y técnicas de {inspeccién
utilizadas en la industria aerondutica, pero la mas sobresallente
es la Inspeccidn visual, debldo a las sigulentes razones; la
inspeccién visual no requlere de equipo costoso, tampoce se
requlere determinar el tiempe 1nvertido ni personal con
entrenamiento especial. Sin embargo, debido al tamafio de algunos
aviones comerciales modernos, hasta una Inspeccién visual puede
ser una tarea muy tardada.

Afortunadamente para los operadores de las flotas de hoy en
dia, el que se encuentre en condiclones de navegar el aparato es,
en su mayor parte, verificable por medlos visuales. Una vez que
se ha detectado un dafio o un deterioro, de a'lguna manera, esta
4rea afectada se deberasometer a continuas inspecciones visuales
y/0 a una prueba de TAP.

En combinacién con la inspeccion visual, la prueba de TAP es
probablemente la técnica mas comunmente utilizada de inspeccion
para unlones y plezas de materiales compuestos. La prueba de TAP
es realizada con un instrumento despuntado, utilizandose a menudo
una moneda grande o un objeto circular similar. Con este
instrumento se realizan golpes continuos sobre la superficle de la
pieza inspeccionada, hasta detectar irregularidades en los sontdos
producldos, siendo estos cambios de sonlido sefial de
irregularidades en el material. En la practica comin, la prueba
de TAP es utillizada para localjizar posibles desunlones,
delaminaclones y agua en los centros de las células del panal. La
prueba de TAP también tiene desventajas. No se pueden detectar
huecos pequefios, fallas en los nodos de las uniones o pequefias
cantidades de humedad y es mas una Inspeccién de sensibilidad del
operador que una inspecclén visual. Clertos recubrimientos (que
contlenen rellenos de silicén o ceramica), hojas delgadas de
aluminio, cintas sensibles a la presién y peliculas de aplicacién
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semejante deben ser removidas de la superficie antes de realizarse

la prueba de TAP.

La prueba de llguidos penetrantes ha sido wutillzada,
principalmente, para detectar grietas en estructuras metalicas;
sln embargo, este método esta teniendo su principal apllicacién en
la inspeccion de  estructuras de materlales compuestos,
especificamente en la detecclén de defectos superficiales. Cuando
el liquldo penetrante es aplicado, se introduce dentro del defecto

por una acclén capilar. La tintura es entonces sacada del
defecto, dando como resultado que se haga visible éste en forma de
mancha. Una desventaja del uso de los liquldos penetrantes es

que, una vez que han sido aplicados, el area contaminada debe ser .,
limpiada completamente. El liquido penetrante es utilizado con

mayor efectividad en areas en las que ya se han detectado posibles

defectos y cuando una intensa inspeccién visual no es muy

convincente.

Cuando una inspeccién visual o una prueba de TAP son
insuf'iclentes para detectar defectos escondldos en las unlones de
las estructuras o de materlales compuestos, es frecuentemente
utillzada la radiografia. La priﬂcipal ventajJa que ofrece la
radiografia es que es capaz de detectar defectos a través de
diferentes densidades en el material. Los rayos X son dirigides a
la pleza y se reglstra la absorcién que sufren en una pelicula
sensible a los rayos X. Los cambios en las caracteristicas de
absorcién del material aparecen en diferentes grados de opacldad,
indicando las anomalias en la configuraci6én interna de la pleza.
Llos rayos X son mas efectivos para detectar defectos y
contaminacién en los ensambles con centro de estructura tlpo
panal. Los depésitos de agua pueden ser detectados mediante una
pelicula de rayos X cuando las células contienen agua hasta un 10%
de la altura del centro.
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Los métodos ultrasénicos han empezado a tener mayor difusién
para usarse en estructuras aeronauticas de materlales compuestos.
Esté&n basados en el uso de ondas sonoras con frecuenclas arriba de
las que capta el oido humano. Estas ondas ultrasénicas tipo
pulsares son inducidas dentro del ensamble mediante un transductor
de transmisién, A medida que las ondas viajan a través de la
pleza e interacttan con el material que esta siendo lnspeccionado,
cualquier camblo significativo en las propiedades acusticas del
mate}ial afecta los patrones de onda. Tales camblos son recogidos
por el transductor de recepcién; la (nformacién es entonces
desplegada en un osciloscoplo,

Existe un grupo muy versatll de técnicas de lnspecclén por
ultrasonido conocido como la inspecclén ultrasdnica pulso-eco.
Tiplcamente, este sistema produce las ondas ultrasénicas pulsares
las cuales son reflejadas fuera de la superficie y regresan en
forma de eco. Este eco es desplegado en un osclloscoplo como una
sefial discreta para cada superficle reflectora. _El método
pulso-eco tiene la ventaja de ser un método simple de contacto
(solamente necesita acceso desde un sélo lado); sin embargo, la
pleza debe de ser limplada y pulida; las superficies rugosas
tienden a interferir con estas pruebas de contacto, degradando la
sefinl de transmisién. Cuando se utilizan en paneles de estructura
de tipo sandwich, el método pulso-eco es efectivo solamente en la
cercania de la superficle de la lamina y la sensibilidad decrece
en funcién de la profundidad de la léamina, ’

La técnica ultrasénica de transmisidn contfnua es considerada
como un método de Inspeccién precliso; sin embargo, tamblén
requiere de un acoplador y de un acceso por ambos lados de la
pleza. No cobstante, tiene la ventaja de ser capaz de detectar
discontinuidades en toda la profundidad de las laminas multlcapas.
Dos transductores son utilizados, uno para transmitir las ondas de
sonido desde el lado de acceso al operador y el otro para recibir
la sefial del otro lado de la pleza. Las anomalias tales como la
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delaminacién y los huecos satentan la sefial transmitida y se
muestran como irregularidades.

Muchos daflos son causados por calor dejando visibles ciertas
marcas tales como la inevitable decoloracién o la presencia de
burbujas en el acabado, por lo que los metales de los substratos
sobrecalentados pueden requerir un NDT adlicional tal como la
prueba de dureza. Otra NDT raplda, es 1la medici6én de
conductividad en el metal afectado. El medidor de conductlvidad
es un dispositivo utilizado para este propésito. Es basicamente
un comparador; compara la diferencia en conductividad de un
material conoclido contra un material del que se sospecha ha
sufrido un dafio causado por calor.

Los recubrimientos termoluminiscentes son rociados sobre la
superficle de la pleza. Después de que la pleza se seca, es
calentada o sometlda a luz ultravioleta. Las #&reas desunidas
responden a la irradiacién por medlo del cambio en su apariencia,
llegande a ser obscuras o claras, dependlendo del medic especifico
que sea utilizado.

Los sistemas portatiles termogréficos han sido desarrollados
para . permitir 1la inspeccion de estructuras de materiales
compuestos en el campo. Estos sistemas de rastreo termogrdfico
pueden detectar varios defectos en materiales compuestos, tales
como desunlones o humedad en el centro de la estructura de panal.
Las éreas que estan siendo Inspecclonadas son calentadas
localmente mediante el movimiento de una fuente de calor a través
de la superficie, Al mismo tiempo, una cémara rastreadora
diferencia entre las reglones callentes y frias, indicando 1la
existencia de anomalfias.

Después de la fabricacién o de una reparacién, la prueba de

inmersidn en agua caliente es a menudo utilizada en paneles
metalicos de estructura de tipo sandwich. La parte es sumergida
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en agua callente y, a medida de que el alire se expande dentro de
las células del centro y es expulsado, se manlfiesta un burbujeo
en el sitio mlsmo de escape. Un problema con esta prueba es que
el agua puede penetrar en una area de la pleza mientras se reallza
la inspecclién en otra a&rea. Por lo que, la prueba de escape de
agua callente es normalmente wutllizada solamente en pilezas
pequefias las cuales pueden ser sumergidas en un tanque de poca
profundidad relativa. ’

La habllidad para detectar fallas o defectos en estructuras
de materiales compuestos es crucial para su usoc continuo y
expansién en la industria aerondutica. Sin embargo, debldo a las
pecullaridades de los materiales compuestos, éstos requieren de un
inspector que sea capaz de distinguir entre un defecto y un
material en condiclones normales. Los lnvestigadores aseguran que
el equipo de inspeccién, tales como los que se han discutido
anterjormente, elimlparan o al menos minimizarén, la necesidad del
Juicio humano.

V.6.~ PRUEBA DE FATIGA DE TAMARO NATURAL DEL A320

Una vez que se ha descrito en qué consiste el analisis de
fallas, ademids de haber visto algunas técnicas de Inspecclién y
pruebas no destructivas, es importante mencionar que en la vida
real no son suficlentes estas pruebas para evaluar estructuras
meronduticas y asi permitir que cada componente estructural sea
utilizado a su maxima extensién de vida. También se requieren de
otras pruebas, las cuales son definidas como destructivas. Estas
técnicas son muy utlles tanto en la seleccién de materiales para
fabricacién de componentes estructurales, como en la certificacién
de su funcionamiento ya sea en componentes o estructuras
fabricados con éstos. Dentro de éstas se encuentran las pruebas
de traccién, compresién, Iimpacto, dureza y la de fatiga, esta
Gltima, que como se mencioné en el capitulo anterlor, tiene una
gran importancia en las estructuras aeronautlcas. Es preclsamente
la pruecba de fatiga la que a continuacién se describe y que
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corresponde a un caso practico de evaluacién, tomando como ejemplo
a la compafiia Alrbus Industrie y a su producto A320, el cual se ha
venido anallzando, hablendo sido denominada a ésta como la "Prueba
de Fatiga de Tamafioc Natural",

Imaginese que estd usted sentado en la cabina de un avién
cerca del ala, esperando el despegue en un dia borrascoso...

A medida que el avién se desplaza por el alre, usted siente
el movimiento causado por el viento turbulento, usted vé cémo el
ala se flexiona hacla arriba y hacla abajJo y tal vez usted se
pregunte a s! mlismo. "Cuanto tlempc mas se mantendra doblandose
de esa manera?". Usted podria continuar su vuelo con mayor
tranquilidad si suplera que cada tipo de avién Alrbus es sometido
a torsién, doblado, vibracién y a esfuerzos de fatiga millones de
veces antes de que el primero sea puesto en servicio., Esta es la
“Prueba de Fatiga de Tamafio Natural”. En Europa, todos 1los
fabricantes de aviones cumplen con requerimlentos de certificacién
para probar una estructura representativa de cualquier nuevo avién
para un equivalente de su vida de disefio.

El primer producto Airbus, el A300, fue sometldo a este
rigurosoc programa de prueba, asi como lo fue mAs recientemente el
A320. Las compafilas participes de la Airbus involucradas en todos
estos programas también cuentan con una considerable experiencia y
conocimiento de sus proyectos Iindividuales del avién., Toda esta
experlencia es puesta en practica para la prueba de fatiga del
A320. Independientemente de las cuestiones legales y aspectos de
certificacion la prueba de fatiga de tamafio natural, en el caso
del A320, sirve a un numero importante de propositos.
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PROPOSITOS

® La prueba a la estructura de un avién es utllizada para
Justificar un comportamiento satisfactorio a lo largo de
la vida esperada del avién.

e La prueba es utllizada para probar, la funcionalidad
del disefio. También es importante cuando se desarrollan
derivados con pesos de operacién de mayor capacidad.

e Es utilizado para establecer el programa de lInspeccién
estructural.

® El programa de la prueba permite una rapida ldentificacion
de cualquler punto débll en la estructura primaria.
dependlendo de cuando y ddénde ocurre algin dafio, la Alrbus
Industrie inmediatamente decidira sobre la acclén
correctiva que debe reallzarse. Esta podria ser desde una
completa modificacién del programa de produccién de un
avién, con una readaptacién en servicio, hasta un ajuste
en el programa de Inspeccién.

PROGRAMA DE LA PRUEBA

Como fue mencionado al principio, Airbus Industrie hace algo
mas que solamente satisfacer un requerimiento de certificacién,
La prueba de la estructura del avién A320 es sometida a un total
de 120,000 vuelos simulados, completamente representativos de cémo
un avién en servicio opera actualmente. De hecho, esto es el
equivalente a dos y medla veces la vida de un avi6n, basados en el
disefio econdmico de vida de operacién de 48,000 vuelos.

Las compafifas participes de Airbus Industrie estan totalmente
involucradas en el programa de la prueba, como lo fueron en su
momento para el A300 y el A310. Esto conlleva a una excepéional
innovacién eficiente y racional de efectuar la prueba.
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Normalmente, se puede esperar que un avién completo sea
ensamblado, Instalado en un equipo gigante de prueba y después
sometido a esfuerzos ciclicos. Airbus Industrie se decidié en un
método de prueba llamado "multi-seccién”. En esta prueba el
fuselaje tomado como muestra es dividldo en tres partes
principales, cada una sobrepuesta a la parte contigua. Este
método de prueba posee distintas ventajas: es muchoe wmenos
complicado que si se realizara a una estructura de avién completa
y permite que la prueba continte en las secclones restantes si es
que aparece un dafic en una de ellas. Este programa de prueba
puede reallzarse maAs rédpldamente,

Algunos componentes principales son omitldos de las muestras .
de prueba, por eJemplo los soportes y los mecanismos de
transmisién de aterrizaje princlpal y de nariz. Estos son
sustituldos por componentes que simulan el peso, debido a que
solamente se requleren cargas de éstos como datos para la prueba
de la estructura del avién. Sin embargo, debido a que todas las
partes principales del avién necesitan ser probadas, estos
componentes son sometidos a sus proplas pruebas de fatiga y
estatica.

A continuaclén se anallzard el programa de la prueba en si.
Cada una de las princlipales secciones es instalada en un equipo de
prueba. S se tomase la muestra que abarca la seccién central del
fuselaje N el ala, el equipo de prueba consistiria
fundamentalmente de varios gatos hidraulicos colocados en
diferentes sitlios del ala y fuselaje como puntos de aplicacién de
carga. La secclén central del fuselaje es cerrada en cada extremo
y es sometida a una presurizacléon de cabina (AP). Para evitar las
enormes cantidades de alre comprimido y de éste modo disminuir el
pericdo de ciclos de la cablna, el fuselaje es llenade con bloques
de poliestireno expandido. El sistema total es controlade por una
computadora en la que se registra toda la .informacién de la
“misién de fatiga“.
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MISION DE FATIGA

Con todo ésto se estd simulando un vuelo tipico simple, desde
el comienzo al encender los motores y al rodar por tlerra antes
del despegue, al despegar, vuelo de crucero, descenso, aterrizaje
y rodar por tlerra después del aterrizaje (Figura 5.2). Este
"vuelo" tipico es repetido durante todo el programa de vuelo, cada
vuelo toma aproximadamente cinco minutos para simularse. Para
hacerlo mas completo se alimenta al programa de computadora los
datos sobre fuertes rafagas de alre ocasionales. Aterrizajes
forzosos y otras cargas semejantes, que pueden ocurrir durante la
vida operacional del avién, también son alimentadas en el programa
de computadora. Para el A320-100, el vuelo simulado es de una
hora de duracién con un peso tipico de despegue (TOW- Typical
take-Of f Weight) de 56 toneladas y una presién de cabina de 556 mb
(65.872 kPa). Es similar un vuelo tipico del A320-200 con un TOW
de cerca de 58 toneladas. Estos son pesos de despegue comunes en
cada vuelo, los cuales son menores que los representativos del
maximo permisible.

LA PRUEBA

ta finalidad de la prueba es la de someter a esfuerzos
ciclicos la estructura del avién a un equivalente de 120,000
vuelos simulados. El programa consiste de dos fases principales.
La primera, hasta 60,000 vuelos que corresponde a la simulacién de
una vez la vida del avién antes de la certificacién. De 60, 000
hasta el fin del programa en 120,000 vuelos, se hace la fase de
propagacién de la grieta. Esto permitira a los especlalistas de
disefio y fatiga el observar el comportamiento del avién con la
presencla de grietas naturales y artificlales. Esta es la parte
en que se mide la tolerancia del avién con el dafio de la prueba,
que es la parte mds importante de todo el programa de prueba.

En varias etapas de la vida de las muestras, la prueba es
detenida y la estructura es Inspecclionada para localizar algun
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dafio que pudiese ocurrir y fuera necesario reparar o inclusive
hacer una modificacién de la pileza. Estas ir;specclones también
son Utiles para los especialistas de ensayos no destructlves
(NDT), ya que les ayuda a desarrollar los métodos de 1nspeccién,
los cuales acompafian al programa de lnspecci6on estructural para el
avlién en servicio.

ANALISIS DE LA PRUEBA

Cuando se han realizado la simulacién de los 120,000 vuelos,
esto no es el final de la prueba ya que faltan muchas cosas por
realizar. Una parte particular de la muestra puede ser sometida a
una prueba de medicién de esfuerzos residuales o como en el caso .,
de la secclén del fuselale, puede someterse a cliclos de
presurizacién de cabina (4P) adicionales. Entonces las muestras
son desmanteladas y sometidas a ensayos no destructivos e
inspecclones detalladas de laboratorio.

REPERCUSIONES

Todo lo mencionado hasta el momento da una imagen de 1la
situacién ideal. Sin embargo se tlenen algunas realidades, las
cuales Airbus Indistrie, como un fabricante, y los operadores
necesltan considerar. Frecuentemente y a pesar de que se realizan
estas pruebas siempre exlste la posibilidad de falla. S1 ésto
sucede muy tarde en la vida de la muestra, no tiene un gran efecto
sobre el avién. S1 el dafio ocurre al principio o si es
significativo, entonces algo debe hacerce. A este respecto el
A320 ha trabajado extremadamente bien, tenlende ventajas
considerables de experienclas previas en los A300 y A310,

De todas las investigaclones a la fecha, la gran mayoria de
las fallas son de una naturaleza menor, no estando relacionadas
con la seguridad y sin requerir cambios significativos en el
disefio. De esas fallas, algunas fueron descubiertas al principlo
del programa y fueron corregidas antes de la entrega del primer
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avién de la produccién, Alginos de los resultados que se
encuentren después, requeriran de una accion retrospectiva sobre
el avlén ya en servicio, asi bien como en aquelles en las lineas
de ensamble.

Todos los resultados son analizados desde el principio hasta
el fin para ver si existe alguna implicacién en el programa del
avién., Si éste es el caso, se tomara una decisién de un modo u
otro'dando lugar a una modificacién, y si es asi, la modificaclién

serd realizada. Alrbus Industrie muy bien puede consliderar un
programa de Inspeccién alternatlivo, permitiendo al operador
decldir qué rumbo tomar. Existen casos en donde no hay

alternativa; esto sucede cuando el tiempo que se neceslita para
realizar la inspeccién es el mismo o es mayor que el que se
necesita para realizar una modificacién.

En la medida de lo posible, Airbus Industrle se ha esforzado
por establecer los principilos para las adaptaciones y/o
inspecciones para igualar los obJetivos del! mantenimiento
principal de la parada temporal, los cuales son establecldos para
20,000 vuelos u ocho afios.

CONCLUSION

Desde el punto de vista del operario una conslderacién
importante son las repercusiones del programa de servicio del
avién, el cual se publica en Boletines de Servicio adiclonales y
son distribuldos directamente al operaric por la compafiia Alirbus
Industrie.

Sin embargo, la parte mAs Importante de todo ésto, desde
todos los puntos de vista, es el hecho de que el A320 ya ha sido
probade hasta la “destruccién" y ha mostrado que sobrevivira
muchos otros vuelos mas de los proyectados.
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CONCLUSIONES

Como se ha visto, los materiales en la Industria aeronautica
han sido histéricamente una de 1las bases del desarrollo
técnolégico de los pueblos, hablendo sido motive de cambios
culturales y de modos de vida, tamblén se ha visto que han ido
evoluclonando con el tiempo (madera, acero, aluminlio, metales y
aleaciones llgeras, polimeros, superaleaciones, materiales
compuestos, etc.) siendo cada vez mAs industrializados y con
caracteristicas fislcas y mecédnlcas mas notables, que satisfacen
las exligencias cada vez mAs severas a las que son sometldos.

Una de las razones de la evoluclén técnica e industrial de la |
aerondutica en los paises desarrollados es que, cuando fue
preciso, la Industria encontré entre los materlales existentes
las propledades necesarias para cumplir las exigencias de disefio
que en su momento se presentaban, conforme fueron lncrementandose
estas exigenclas, se inicié una busqueda de nuevos materiales que
cumplieran con éstas. Asi, entonces, se llevaron a cabo en los
laboratorios las investigaciones necesarias, mediante las
modificaciones pertinentes a 1los existentes o bien por la
introduccién de otros nuevos materiales, para conseguir la
solucidén requerida, de tal forma que los materiales se hallan cada
vez mas Industrializados y actualmente en los paises desarrollados
implican del 20 al 30% de su actlividad industrial e intervienen en
la constitucién de todos los productos existentes y nuevos y, en
general, estadn presentes en todos los campos de la industria
aeronédutica.

Con lo anteriormente expuesto, pareceri{a razonable conclulr
que actualmente existe una nueva clasificacion para todos los
materiales existentes, Integrada simplemente en dos categorias:
los materiales tradicionales y los nuevos materiales, siendo
aparentemente un objetivo persistente el que, los nuevos
materiales desplacen por completo a los materiales tradiclonales;
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CONCLUSIONES

Como se ha visto, los materiales en la industria aeronéutica
han slido hlstéricamente una de las bases del desarrollo
técnolégico de los pueblos, habiendo sido motivo de cambios
culturales y de modos de vida, también se ha visto que han 1do
evolucionando con el tlempo {(madera, acero, aluminio, metales y
aleaciones ligeras, pelimeros, superaleaciones, materiales
compuestos, etc.) siendo cada vez mas Iindustrializados y con
caracteristicas fisicas y mecanicas mas notables, que satisfacen
las exigenclas cada vez mAs severas a las que son sometidos.

Una de las razones de la evolucién técnica e industrial de la |
aeronfutica en los paises desarrollados es que, cuando fue
preciso, la industria encontré entre los materiales existentes
las propiedades necesarias para cumplir las exigencias de disefio
que en su momento se presentaban, conforme fueron incrementandose
estas exigencias, se Inlcié una busqueda de nuevos materiales que
cumplieran con éstas. Asi, entonces, se llevaron a cabo en los
laboratorios las Investigaciones necesarias, mediante las
modificaciones pertinentes 2 los existentes o bien por la
introduccién de otros nuevos materiales, para conseguir la
soluclén requerida, de tal forma que los materiales se hallan cada
vez mas industrializados y actualmente en los paises desarrollados
implican del 20 al 30% de su actividad industrial e intervienen en
la constitucién de todos los productos existentes y nuevos y, en
general, estdn presentes en todos los campos de la {ndustria
aercnautica.

Con lo anteriormente expuesto, pareceria razonable concluir
que actualmente existe una nueva clasificacién para todos los
materiales existentes, integrada simplemente en des categorias:
los materiales tradiclonales y los nuevos materlales, siendo
aparentemente un obJetivo persistente el que, 1los nuevos
materiales desplacen por completo a los materiales tradicionales;
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pero esta conclusién no resulta del todo vallda ya que, tanto en
la Industria aeronautica como en otras, pueden existir materlales
tradicionales que, renovados o tratados apropiadamente, se hallen
en condiciones de cumplir perfectamente las nuevas exigencias
técnicas.

Ast, por ejemplo, hoy en dia el duraluminio ha pasade & ser
ya un material tradicional y relativamente caro, pero a pesar de
esto'slgue stendo, a base de los elementos de aleaclén y los
nuevos tratamientos superficiales, un excelente material y es muy
probable que en los proximos 20 afios todavia se siga empleando en
numerosas aplicaciones importantes de la industria aeronautica.

Por lo tanto, los materiales tradicionales (vidrios, aceros,
aleaciones de aluminlio, maderas, etc.) tienen que evolucionar por
tratamientos fisico/quimicos, nuevos tratamientos térmicos y
superficlales, etc., mejorandolos para que puedan competlr con los
nuevos materiales (materlales compuestos), consiguiendo un
equilibrio dinamlico entre ambos,

Por otro lado, el material compuesto nace en los
laboratorios, pero debe pensarse, desde el principlo de 1la
investigacién, en su industrializaclén, pues de lo contrario su
aplicacién seré muy limitada.

No debe olvidarse gque las empresas de aviaclén comerclales
son las que perciben directamente la necesidad de los materiales
compuestos, teniéndose que relaclonar con los lébox‘ator‘los de
empresas privadas (fabricantes) y publicas (centros de
investigacién y universidades), creando instrumentos para valorar
los esfuerzos de investigacién, estudios, prospectivas,
especificaciones, etc., para los responsables de la investigacién.
Desgraciadamente en nuestro pais no se da de manera eficiente la
segunda relacién.

Por lo anterior se puede concluir que es necesario difundir
las clenclas de estos nuevos materliales hacla los sectores
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econdmicos, tecnolégicos y sociales de nuestro pais,
principalmente en la industria aercnautica, que como se dijo al
principio del presente trabajo, constituye un factor clave en el
desarrollo de cualqulier naclén y dando ademas por sentado que
estos nuevos materiales son de cardcter multi-instituclonal y
multidisciplinar, mentalizando a 1la opinién especializada que
puede ser factible la fabrlcacién de componentes aeronduticos
sencillos u otros productos relacionados.

As{ pues, la estrategia en la lnvestigaclén de los materiales
compuestos debe ir acompafiada de la correspondiente estrategia
industrial para conseguir fabricaciones accesibles ¥y no
excesivamente costosas. En primer término deben promoverse y .,
desarrollarse aquellos materiales adecuadamente probados,
interrelacionando investigacion e 1industria, para que luego no
surjan problemas en la fabrlicacién y utilizaclén de los materiales
en estudlo.

Ciertamente, los materlales compuestos pueden favorecer el
avance tecnoléglico de la Industria Aeronautica Naclonal, pero para
que esto ocurra es necesario ademas mostrar las grandes ventajas
que presentarian estos materiales a nivel industrial y nacional,
estas ventajas no nada mas son de caracter técnico, sino también
de caracter econémico, politico y social. Razdnes por las cuales
surge la necesidad de introducir estos nuevos materiales, para tal
efecto se presentan las sigulentes reflexiones.

Resulta un hecho claro que las industrias (incluyendo 1la
aerondutica) de los paises desarrollados durante los tultlmos afios
se han visto influenciadas por cuatro importantes factores:

1.- La necesidad de economizar energia.

2.~ La urgencia de conservar el medio ambiente.
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3.~ La convenlencia de disminuir el consumo de
materlales estratéglicos.

4.~ La necesidad de aumentar la competitividad en los

mercados.

En este contexto los materiales compuestos pueden ocupar un
importante lugar, ya que la innovacién de los materlales afecta
dlreétamente al progresc de miltiples sectores ademis del de la
aeraonéutica,

Algunos paises industrializados (incluyendo México) son
deficitarios en las fuentes de energia no renovables (petréleo,
gas, etc.) o tienen clertos problemas de rentabilidad econémica en
la explotacién de otros recursos. Son precisamente estos nuevos
materiales los que pueden conducir a un sensible ahorro energético
¥ a la sustitucién o mejor uso de materiales tradicionales
escasos, s! se tlene en cuenta aquellos procesos que obtengan
materiales tanto nuevos como tradiclonales a base de materias
primas anteriormente desechadas e incluso de residuos
aprovechables, ademds de buscar aquellos materiales compuestos
cuyos procesos de fabricacién produzcan la menor contaminacién
posible del medio amblente, necesidad que en los momentos actuales

se hace prioritaria.

Con respecto al tercer factor mencionado, es importante hacer
notar que generalmente se pueden considerar como materiales
estratégicos a aquellos que retnen las sigulentes caracteristicas:

a).- No se producen o, al menos, no se obtlenen en
cantidades suficlentes.

b).~ Son esenclales para la produccién lndustrial.

c).- Tienen pocos ¢ ningan otro sustituto.

d).~ La producclén estd concentrada en un  ndmero
restringlido de terceros paises. .
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En esta condiclones resulta necesaria la sustitucién de
ciertos materiales estratégicos, en funcién de su escasez e
hipotético corte de suministro, por otros nuevos materiales de
iguales o mejores caracteristicas, mas accesibles y, a ser posible
mis econémicos.

Evidentemente la sustitucién de mnateriales estratégicos,
importados o no, por otros de tecnologia propia, disminuye la
vulnerabilidad de la industria y sobre todo optimiza la defensa
comercial naclonal, al reducir la dependencia en materiales del
exterior.

Con respecto al cuarto factor mencionado, se puede decir que
la competitividad Iindustrial exige, entre otras medidas, la
utilizacién de nuevos materiales que impliquen un menor costo y
que ofrezcan mejores propledades, ya que los nuevos productos
precisan de un abaratamiento, con una calidad aceptable, mediante
la introduccién de estos nuevos materlales, mas ligeros,
resistentes y fiables.

Asimismo, los procesos Industriales me jorarfan su
productividad si se utllizaran estos nuevos materiales, que
generan menores desperdiclos y tienen menor consumo de energia,
que la requerida para cualquier metal o aleacién,

Por otra parte, la competitividad industrial se alimentarfa
del caridcter multldisciplinario que conllevan estos nuevos
materiales v, consigulentemente, de *la | Intervencién
multisectorial, sefialada anteriormente, que tiene muchos de los
nuevos productos,

Resumlendo de las reflexiones anteriores, se puede concluir
que la introduccién de los materiales compuestos en la industria
aeronautica nacional e inclusive en otras Industrias, vendria
motivada per los siguientes factores:

194



® Ahorro de energia en los procesos de fabricacién y en el
empleo de los productos finales.

e Eliminacién de residuos dafiinos para el medio ambiente y
la salud.
Sustltucién de materiales considerados estratégicos.
Aumento de la competitividad industrial tanto para la
mejora de los procesos como por las superiores
caracteristicas y aumento de calldad de 1los productos
finales.

® Economia en el reemplazo de materiales, por aumento de la
duracién (menor corrosién y mayores resistencias).

® Mejor aprovechamiento de los materiales durante los
procesos de fabricacién.

® Aumento de la seguridad en el trabajo reduciendo los
costos derivados de acclidentes de fallos de material.

® Reciclado de los materiales. '

® Aprovechamiento de los residuos.

® Incremento del valor afiadido de los productos mediante la
consecucién de mejores caracteristicas.

® Creaci6tn y multiplicacién de segmentos innovadores dentro
de la Industria Aerondutica Nacional y ademas de otras
Industrias Nacionales.

Por todo lo anteriormente dicho, resulta de vital importancia
continuar difundiendo el desarrolio” de la Industria Aeronautica
Nacional mediante el tamblén desarrollo de estos novedosos
materiales, recordando siempre, y en todo momento, que el modo en
que aprovechemos nuestros recursos hard de nuestro pafs el
desarrollo que tanto buscamos.
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