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RESUMEN EJECUTIVO

ESTUDIO DE LA CONFIGURACION ESTRUCTURAL DE LOS MATERIALES
COMPUESTOS SINTETICOS ESTRATIFICADOS DE MATRIZ EPOXI Y SU
INFLUENCIA EN LAS PROPIEDADES MECANICAS DEL FUSELAJE DE LOS
VEHICULOS AEREOS NO TRIPULADOS (UAV) DEL CENTRO DE
INVESTIGACION Y DESARROLLO DE LA FUERZA AEREA ECUATORIANA
(CIDFAE).

Con este proyecto se cumplié los requerimientos del Centro de Investigacion y
Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana (CIDFAE), siempre aportando con

materiales para los especimenes a ensayar con sus ideas primordiales y mano de obra.

Dentro del marco técnico este proyecto se enfocO en caracterizar las propiedades
mecanicas del Fuselaje de los UAV’s, para sus diferentes secciones y Fuselajes ya

previstos ante este estudio.

Los Fuselajes constan principalmente de Fibra de Vidrio y Fibra de Carbono,
laminados con otras fibras como lo son el Kevlar y Honeycomb, que principalmente

su uso radica en el piso del Fuselaje.

Las cargas que estdn sometidas en su mayor magnitud son: Traccion, Flexion e
Impacto, que se buscé interpretar de mejor manera la utilizacién de las Fibras

Sintéticas y su relacion directa con estas propiedades.

Luego de obtener un parametro de comparacion, se procedié a un arduo estudio en
propiedades fisicas y mecanicas, para la determinacion de una mejor configuracion
estructural en lo que tiene que ver el Fuselaje, obteniendo asi una mejor

configuracion variando fracciones volumétricas y orientacion de las fibras.

XV



CAPITULO |

EL PROBLEMA DE INVESTIGACION

1.1 TEMA DE INVESTIGACION

“ESTUDIO DE LA CONFIGURACION ESTRUCTURAL DE LOS MATERIALES
COMPUESTOS SINTETICOS ESTRATIFICADOS DE MATRIZ EPOXI Y SU
INFLUENCIA EN LAS PROPIEDADES MECANICAS DEL FUSELAJE DE LOS
VEHICULOS AEREOS NO TRIPULADOS (UAV) DEL CENTRO DE
INVESTIGACION Y DESARROLLO DE LA FUERZA AEREA ECUATORIANA
(CIDFAE).”

1.2 PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

1.2.1 CONTEXTUALIZACION

El continuo avance de la tecnologia en los materiales, orienta a la utilizacion de los
mismos a nivel industrial, y son de bastante ayuda al momento del disefio de un
compuesto en general. Durante los Gltimos 50 afios, la tecnologia aeronautica ha
evolucionado, concediendo a los materiales compuestos un papel muy importante
dentro de este campo. La ligereza de los mismos permite proteger el combustible ante

diferencias de presion ambiental.

En Sudamérica, por diversas razones, ha tardado en asociarse a los Vehiculos Aéreos
Autonomos (UAV’S, por su sigla en inglés). Ademas, aquellos paises de la region

que si lo han hecho han elegido diferentes caminos. Guiados por requerimientos



operativos mas urgentes, se han decidido por adoptar modelos israelies de probado
rendimiento y Gltima tecnologia. Otros han elegido el camino largo y no siempre

fructifero de la investigacion y desarrollo a nivel local.

Es el caso de Argentina en conjunto con su armada nacional han desarrollado dos
prototipos construidos con materiales compuestos, con el fin de adquirir experiencia
en el manejo de los mismos y el desarrollo de tecnologia de punta, con vistas a una
futura incorporacion de UAV mas avanzados. Las investigaciones prosiguen con la
finalidad de alcanzar un mayor techo de servicio y autonomia (se calcula que el techo
dptimo seria de 3000 m, y unos 100km de autonomia), asi como la implementacion
de un sistema de operacion autonomo, y la posibilidad de reprogramacion automatica
en vuelo. (Borches, 2011)

El Ecuador posee unidades aéreas, de fabricacion israelita, que realizan dos tipos de
controles: estratégico y tactico. El control estratégico establece inspecciones
realizadas en modo UAV teniendo la capacidad, a través de un sistema satelital, de
determinar la ubicacion geografica de objetos especificos como por ejemplo de las
embarcaciones. El Prototipo UAV-1 llamado “Fénix”, es el primero de un sistema de
vuelo no tripulado, proyecto que esta a cargo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana (FAE)
en conjunto con ingenieros de la Universidad Técnica de Ambato (UTA) y la Escuela
Politécnica Nacional (EPN), realizaron sus primeras pruebas de vuelo, donde se

verifico sus sistemas de guiado, navegacién y control.

La operacion de prueba del "Fénix" forma parte de un proyecto de Vehiculos Aéreos
Auténomos (UAV) ejecutado por el Centro de Investigacion y Desarrollo de la FAE
(CIDFAE). La Fuerza Aérea ecuatoriana ha desarrollado dos UAV de prueba, que
pueden volar hasta 135 kilémetros por hora, a unos 3.500 metros sobre el nivel del

mar y con una autonomia de vuelo de siete horas. (Actualidad, 2013)

Con estos avances tecnologicos, la investigacion y el desarrollo en la utilizacion de

nuevos materiales compuestos se puede predecir un futuro alentador en el desarrollo



de aeronaves no tripuladas en el pais. El Centro de Investigacion y Desarrollo de la
FAE esta interesado en el estudio de materiales compuestos para los UAV’S, que
surge como la necesidad de optimizar procesos de fabricacion, minimizar peso y
aumentar la carga util, con la posibilidad de buscar una nueva configuracion de los
materiales compuestos que permitan una mejora considerable en el Fuselaje; lo que

requiere el Centro de Investigacion.

1.2.2 ANALISIS CRITICO

La carencia de investigacion en el laminado para el fuselaje los Vehiculos Aéreos No
Tripulados (UAV) en el Centro de Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aérea
Ecuatoriana (CIDFAE) de la Ciudad de Ambato dado por la inexistencia de equipos
para ensayos de materiales, y el ajustado presupuesto que cuenta el Centro de
Investigacion, por estas razones, los técnicos se ven preocupados del limitado
equipamiento que poseen a su alcance dando lugar a que el disefio, ensamblaje y

puesta a punto, no tenga la calidad deseada tecnologicamente hablando.

El sobredimensionamiento de los materiales compuestos en matriz resina epoxi
causado por el desconocimiento en las proporciones adecuadas de fibras y resina,
causa un desfase considerable en el desperdicio de material, ya que no se ha realizado
ensayos destructivos en el mismo, induciendo al consumo y desperdicio excesivo de

los mismos.

Insuficiente personal capacitado para realizar las investigaciones y desarrollo de
proyectos conlleva a que sea dificultosa la tarea de migrar a nuevas tecnologias,
interrumpiendo asi el avance tecnoldgico, también que se realicen disefios de los
prototipos autbnomos no adecuados, ocasiona la presencia de fallas y errores en las

pruebas de funcionamiento, punto fijo y linea de vuelo.



1.2.3 PROGNOSIS

De no solucionarse la carencia de investigacién en el laminado para el fuselaje de los
Vehiculos Aéreos No Tripulados (UAV) en el Centro de Investigacion y Desarrollo
de la Fuerza Aérea Ecuatoriana (CIDFAE), continuaria la incomprension de los
materiales compuestos sintéticos del fuselaje, el peso innecesario en un prototipo en
el cual se busca minimizar el consumo de combustible en su autonomia de vuelo, la
eficiencia de construccion y tiempos improductivos del personal, por lo que perderia

confiabilidad y estabilidad, provocando el ocaso de una produccion en serie.

1.2.4 FORMULACION DEL PROBLEMA

En resumen el problema surgié debido al desconocimiento de las propiedades
mecanicas del fuselaje en los Vehiculos Aéreos No Tripulados sometidos a los

diferentes esfuerzos como traccion, flexion, impacto.

¢Se podra mejorar las propiedades mecanicas del fuselaje en los Vehiculos Aéreos
No Tripulados (UAV) del Centro de Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aérea

Ecuatoriana (CIDFAE) sin alterar su peso adecuado para un vuelo aerodinamico?

1.2.5 PREGUNTAS DIRECTRICES

v' ¢(Cudles son las propiedades fisicas y mecanicas del material compuesto
utilizado actualmente en el CIDFAE?

v Cudles son las fracciones volumétricas existentes en los materiales

compuestos del fuselaje de los vehiculos aéreos no tripulados?

v' ¢Cuales combinaciones de material compuesto son las mas adecuadas en la

construccion del fuselaje?



1.2.6 DELIMITACION DEL PROBLEMA

1.2.6.1 DELIMITACION DE CONTENIDO

El estudio de los materiales compuestos sintéticos frente a variables como la Rigidez,
Tenacidad y la Resistencia a la Traccién esta contemplado dentro del campo de la
Ingenieria Mecanica, que dentro de su programa de estudio se imparte materias como
Ingenieria de Materiales, Resistencia de los Materiales, Ciencia de los Materiales

Ensayos No Destructivos.

1.2.6.2 DELIMITACION TEMPORAL

El estudio se lo realiz6 en un periodo que comprendié los meses de Enero 2014 a
Abril del 2015, tiempo en el cual se determind todos los pardmetros que sean

necesarios para un correcto desarrollo del estudio.

1.2.6.3 DELIMITACION ESPACIAL

El estudio de la configuracion de los materiales compuestos sintéticos, se lo realizé
especificamente en el Laboratorio de Materiales de la Universidad Politécnica
Nacional ubicada en la Ciudad de Quito, adicionalmente, en los laboratorios de
materiales de la Facultad de Ingenieria Civil y Mecénica de la Universidad Técnica
de Ambato y en los hangares del Centro de Investigacion y Desarrollo de la Fuerza
Aérea Ecuatoriana (CIDFAE) de la Ciudad de Ambato.

1.3 JUSTIFICACION

Debido a la gran demanda de investigaciones en el Centro de Investigacion y
Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana (CIDFAE) de la ciudad de Ambato y a la

carencia de investigacion en el laminado del fuselaje para los Vehiculos Aéreos No



Tripulados (UAV) causado por la limitada planificacion, infraestructura y tecnologia
existentes, es necesario planificar, estructurar e implementar un Fuselaje acorde a las
necesidades del Centro de Investigacion que requiere minimizar el peso y aumentar la

carga util de los mismos.

Esta reestructuracion del Fuselaje beneficiara a los investigadores y a las sociedades
que utilicen como tareas importantes a los UAV ya que no cuentan con un estudio de
las propiedades mecénicas reales y existentes hoy en dia en el Fuselaje de los
Vehiculos Aéreos No Tripulados el cual es muy importante, del mismo modo al pais
entero que entre sus ideales de Gobierno esta el emprendimiento de un objetivo

comun, el de una produccion en serie con calidad de Exportacion.

Mediante este estudio se desea establecer la configuracion de las fibras mas aceptable
posible sin perder las propiedades mecénicas o a su vez igualar las ya existentes en el
Fuselaje de los Vehiculos Aéreos No Tripulados (UAV) que a bien requiere el
Centro de Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana (CIDFAE). La
variacion en sus capas de laminado y las fibras orientadas en diferentes sentidos con
un método comparativo se logrard la obtencién de una nueva configuracion que
ayude a minimizar los desperdicios, costos de produccién y asi optimizar su proceso
de armado del Vehiculo Aéreo no Tripulado (UAV) aumentando en lo posible sus

propiedades intrinsecas.

Se intenta con esto transmitir nuevos conocimientos que sean de utilidad para el
personal y técnicos que tiene a su haber el proceso de produccion y optimizacion de
los Vehiculos Aéreos No Tripulados (UAV), con el fin de tener en mente una
produccion en serie y de calidad. El aporte investigativo a desarrollar no es solo para
el Centro de Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana (CIDFAE),
sino para todas las Fuerzas Armadas y para el Ecuador entero por que con este
estudio se podra implementar un proceso de fabricacion adecuado y fundamentado en

una investigacion, con lo cual se puede brindar una capacitacion a nuevos



investigadores y personal técnico, por la tanto es un desarrollo para el progreso del

pais.

1.4 OBJETIVOS GENERAL Y ESPECIFICOS

14.1

OBJETIVO GENERAL

Determinar la configuracion volumétrica y orientacion de las fibras del nuevo

material compuesto sintético que mejore las propiedades mecanicas en el fuselaje de

los Vehiculos Aéreos No Tripulados (UAV) en el Centro de Investigacion y

Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana (CIDFAE).

1.4.2

v

OBJETIVOS ESPECIFICOS

Determinar las propiedades fisicas y mecanicas del material compuesto,

utilizado actualmente en el Fuselaje de los UAV.

Determinar la fraccion volumétrica real de los materiales compuestos que

posee el fuselaje de los Vehiculos Aéreos No Tripulados (UAV).

Determinar la configuracion de las fibras que permita igualar o superar las

propiedades mecanicas existentes en el presente fuselaje.

Caracterizar las diferentes combinaciones del material compuesto
estratificado de matriz resina epoxi y refuerzo (Fibra de Aramida o Kevlar,

Fibra de Carbono, Fibra de Vidrio, Honeycomb Structure)

Evaluar las diferentes combinaciones del nuevo material compuesto sintético

estratificado de matriz resina epoxi.



CAPITULO 11

MARCO TEORICO

2.1 ANTECEDENTES INVESTIGATIVOS

2.1.1 ANTECEDENTES

A nivel de Sudamérica se han realizado varios estudios con respecto al disefio y
construccién de Vehiculos Aéreos No Tripulados (UAV), con el fin de implementar
nuevas tecnologias en cuanto al disefio y mas aun a la utilizacion de materiales
compuestos (Composites) ya existentes en el mercado. A continuacion citaremos

algunos de mayor importancia para el estudio en proceso.

En su Paper presentado en el COLTECH AEROSPACE, con el tema: “Disefio
Simplificado y Construccién de una Aeronave No Tripulada (UAV) a escala para
combatir incendios - Firechunter”, en la seccion de estructuras en la cual se dice que,
para la construccion de la aeronave se decidio seleccionar Unicamente dos tipos de
materiales: espuma de poliestireno expandido perla compacta de alta densidad y
rigida y fibra de vidrio. (Nicolas Castro Latorre & Juan Sebastidn Restrepo Hoyos,
2008)

Se disefid y se construy6 una estructura rigida de bajo peso en materiales compuestos
avanzados, configuracion tipo sandwich donde el conjunto ndcleo y fibra de refuerzo

soporta los esfuerzos generados debido a la operacion de la aeronave inclusive en



maniobras criticas. Se disefid una aeronave estable en todos los ejes, una aeronave

con un rendimiento eficiente y de alta velocidad para operar de manera agil y rapida.

La fundamentacién bibliografica de Latorre & Hoyos permiten concluir que el disefio
fue el méas idoneo para una produccion en serie cumpliendo parametros y normativas

vigentes en citado Pais.

Presentaron una introduccion a los materiales de Ultima generacion y materiales
eficientes. Con el titulo “Materiales Compuestos - Composites” en junio 2007, en la
cual redactan que tecnolégicamente, los materiales compuestos con fases dispersas en
forma de fibras son los mas importantes. A menudo se disefian materiales compuestos
reforzados con fibras con la finalidad de conseguir elevada resistencia y rigidez a baja
densidad. Estas caracteristicas se expresan mediante los parametros resistencia
especifica y mdédulo especifico, que corresponden, respectivamente, a las relaciones
entre la resistencia a la traccion y el peso especifico y entre el médulo de elasticidad y
el peso especifico. Utilizando materiales de baja densidad, tanto para la matriz como
para las fibras, se fabrican compuestos reforzados con fibras que tienen resistencias y
mddulos especificos excepcionalmente elevados. (Alberto Moral Borque & Marar
Nogueira Lopez, 2007)

Con dicha publicacion se puede concluir que las caracteristicas presentes en cada
material compuesto ya sea reforzado con particulas, fibras o estructuralmente; Se
comportan de manera especifica al momento de su operacionalizacion considerando
rangos en los que su funcionalidad varian conforme sus propiedades quimicas y

mecanicas ya establecidas con anterioridad.

En su Tesis de Grado presentada en la Universidad San Francisco de Quito, con el
tema “Procesos de Produccion para el primer Prototipo Avion Piquero — Galapagos
UAV y Uso de Materiales Compuestos USFQ”, en la cual trata sobre el uso de
materiales compuestos en la produccion de determinadas piezas y dice que, En la

actualidad, los materiales compuestos de mayor uso en la industria son aquellos de



matriz cementicia o de yeso utilizados para la construccién, a pesar de formar parte
de este tipo de materiales estos no son considerados materiales nuevos debido a que
su implementacion fue desarrollada hace un tiempo moderado. Por otro lado, existe la
generacion de materiales compuestos con bases de matrices poliméricas, los cuales si
son considerados como materiales de innovacion para la industria de la manufactura y
por esto son llamados a diferencia de los otros como composites. (LOpez Zarate Jaime
Eduardo, 2012).

Los composites tienen la misma propiedad principal del resto de materiales
compuestos pero a diferencia del resto su composicion es totalmente artificial a partir
de la union de dos fases diferentes, que se complementan entre si para conformar el
material. Las fases que conforman este material son de igual manera una fase matriz
que genera el volumen del elemento, y una fase de esfuerzo que genera la estructura
del compuesto (Olivares 2). La fase matriz, normalmente es un elemento liquido de
no muy alta densidad y de caracter polimérico sintético, que engloba a la fase de
refuerzo. Y la fase de refuerzo es conformada por fibras que pueden ser en forma de
particulas, hebras o ldminas, las cuales generan la armadura del elemento y absorben
todas las cargas que se pueden aplicar en el compuesto. Con respecto a la
manufactura del fuselaje se concluy6 que el uso de la lamina de seguridad es una
manera muy eficiente de formar una cobertura totalmente modular del prototipo y del
mismo modo tiene la resistencia suficiente para soportar las fuerzas generadas por el

viento durante pruebas de vuelo.

El presente proyecto de investigacion permite concluir que, las pruebas realizadas a
los diferentes prototipos de materiales compuestos dieron como resultado la
construccién del prototipo final UAV, con resultados satisfactorios para el
investigador.
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2.2 FUNDAMENTACION FILOSOFICA

La presente investigacion sobre materiales compuestos sintéticos estratificados con
matriz resina epoxi estuvo ubicada dentro del paradigma critico propositivo; critico
porque consiguié avances en el area de materiales e innovacion de los Vehiculos
Aéreos No Tripulados (UAV) en el Centro de Investigacion y Desarrollo de la Fuerza
Aérea Ecuatoriana (CIDFAE) y propositivo por cuanto busco plantear una alternativa
de solucién a la disponibilidad de los materiales compuestos sintéticos, Yy
desconocimiento de sus posibles propiedades mecanicas que ayudaron al disefio de
los llamados Vehiculos Aéreos No Tripulados (UAV) los cuales necesitan una

calidad de exportacion.

2.3 FUNDAMENTACION LEGAL

La caracterizacién mecanica de las probetas para los ensayos de traccion y flexion,

estara determinado segun las normas:

ASTM D3039/D3039M-00, Standard Test Method for Tensile Properties of Polymer

Matrix Composite Materials.

ASTM D7264 | D7264M — 07, Standard Test Method for Flexural Properties of

Polymer Matrix Composite Materials.

Las formulaciones de material compuesto que presenten propiedades mecanicas

superiores seran evaluadas por ensayos de impacto, de acuerdo con la norma:

ASTM D5628-10, Standard Test Method for Impact Resistance of Flat, Rigid Plastic
Specimen by Means of a Striker Impacted by a Falling Weight (Gardner Impact).
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2.4 CATEGORIAS FUNDAMENTALES

Ingenieria Resistencia

de los de
Materiales Materiales

Materiales Caracterizacion
Compuestos Mecanica

Configuracion

de los Propiedades
Materiales Mecénicas
Compuestos / \
Variable Variable
Independiente Dependiente

Figura 2. 1 Categorias Fundamentales
Elaborado por el Investigador

2.4.1 INGENIERIA DE LOS MATERIALES

La investigacion y desarrollo dentro de los nuevos materiales en la actualidad ha
conllevado a requerir materiales con combinaciones insélitas de propiedades que no
pueden ser encontradas por las aleaciones convencionales metalicas, la ceramica, y
materiales poliméricos. Esto se ve reflejado en la aplicacion de la industria
aeronautica, aeroespacial, automotriz y otras; ya que por medio del desarrollo de
estos materiales se busca materiales estructurales de menor densidad, resistentes,
rigidos y de gran resistencia a la abrasion, corrosion e impacto. La ingenieria de
materiales en el disefilo de materiales compuestos, ha logrado combinar varios
metales, ceramicos, y polimeros para producir una generacion nueva de materiales
extraordinarios con propiedades mecanicas mejoradas como rigidez, dureza, y

resistencia ambiental y de alta temperatura.
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Los compuestos se han clasificado en tres categorias: con particulas, con fibras y
laminares, dependiendo de la forma que tengan los materiales. Por ejemplo el
concreto (mezcla cemento — grava) es un compuesto particulado; materiales de fibra
de vidrio + resina poliéster, es un compuesto reforzado con fibras; mientras que la
madera contrachapada o triplex (capas alternas de chapa de madera), es un compuesto
laminar (Donald R, 1998)

Figura 2. 2 Compuestos a.) Madera Contrachapada (laminar); b.) Fibra de Vidrio + Resina
Poliéster (Compuesto reforzado); c.). Concreto (compuesto particulado)
Fuente: (Donald R, 1998)

242 MATERIALES COMPUESTOS

2.42.1 INTRODUCCION

Un material compuesto es un sistema integrado por una mezcla o combinacion de dos
0 méas micro o macro constituyentes que difieren en forma y composicion quimica y
que son esencialmente insolubles entre si. La importancia ingenieril de los materiales
compuestos es muy grande ya que se combinan las propiedades y prestaciones de los
materiales constituyentes cuando se disefia y se fabrica el material compuesto
correctamente. La mayor parte de los materiales compuestos estan formados por dos

13



0 mas fases, una matriz continua que rodea a las demas fases que se denominan fases

dispersas y que se clasifican en funcion de su microestructura o geometria.

La microestructura de la fase dispersa incluye la forma, tamafio, distribucion y
orientacion de las particulas. Cuando se dan las proporciones de material matriz y
material disperso hay que distinguir claramente entre relaciones en peso o en
volumen ya que las densidades de estas fases pueden ser muy diferentes. Por esto,
concentraciones de material fibroso dispersado en una matriz del 50 % en volumen

puede equivaler a una concentracion muy diferente en % en peso.

2.4.2.2 CLASIFICACION MATERIALES COMPUESTOS

Un esquema simple para clasificar los materiales compuestos consta de tres
divisiones (Fig. 2.3): compuestos reforzados con particulas, compuestos reforzados
con fibras y compuestos estructurales; ademas, existen dos subdivisiones para cada
una. Se debe mencionar que la fase dispersa de los materiales compuestos reforzados
con fibras tienen una relacion longitud-diametro (factor de forma) muy alta. (Alberto

Moral Borque & Marar Nogueira Lépez, 2007)

MATERIALES COMPUESTOS

| Reforzado con Particulas | | Reforzados con Fibras | Estructural
Particulas Consolidado Continuas Discontinuas  |_aminares Paneles
Grandes por dispersion (alineadas) ’ﬂas)_\ Sandwich
Alineadas Orientadas
al azar

Figura 2. 3Clasificacion de los Materiales Compuestos
Fuente: (Alberto Moral Borque & Marar Nogueira Lopez, 2007)
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Por tratarse de un tema muy extenso en su tematica el estudio se centrara Unicamente
a la investigacién de las fibras sintéticas su entorno y comportamiento. Que en su

esencia es lo que se busca comprender y uno de los objetivos de solucion.

2.4.2.3 FIBRASSINTETICAS

Mientras las fibras naturales, a causa de su elevado caracter polar tienden a
degradarse sin fusion, la mayoria de las fibras sintéticas son termoplasticas, algunas
suficientemente estables, por encima de su punto de fusion para permitir hilarlas
directamente a partir del polimero fundido. Dentro de las fibras sintéticas, las

acrilicas son las més resistentes, los nylones y el propileno polimerizado las menos

resistentes.
Tabla 2. 1Caracteristicas de Materiales Reforzados con Fibras
] -R-ersvisrtelgc-iara la traccibn ReSistencia Médulo elastico
Peso (psix 10°) especifica psix 10° Médulo especifico
Material especifico (MPA x 10°) (psi x 10°) (MPA x 1(P) (psi x 10°)
Whiskers
Grafito 22 3(20) 1,36 100 (690) 455
Carburo de silicio 3/ 3(20) 0,94 70 (480) 2
Nitruro de silicio 3.2 2(14) 0,63 55 (380) 17,2
Oxido de aluminio 39 2-4 (14-28) 0,5-1,0 60-80 (415-550) 15,4-20,5
Fibras
Aramida (Kevlar 49) 14 ()5 (3.5) 0,36 19 (124) 135
Vidrio E 25 5(3.5) 0,20 10,5 (72) 42
Carbono? 18 0,25 O 8() (1,5-5.5) 0,18-0,57 22-73 (150-500) 15,7-52,1
Oxido de aluminio 32 03(2,1) 0,09 25 (170) 78
Carburo de silicio 30 0,50 (3,9) 0,17 62 (425) 20,7
Alambres metilicos

Acero alto en carbono 78 0,6 (4.1) 0,08 30 (210) 39
Molibdeno 10,2 02(14) 0,02 52 (360) 51
Tungsteno 193 0,62 (4.3) 0,03 58 (400) 30

Fuente: (Alberto Moral Borque & Marar Nogueira Lopez, 2007)

Los materiales clasificados como fibras son policristalinos o amorfos y tienen

didametros pequerfios; los materiales fibrosos son generalmente polimeros o ceramicas
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(p-ej., aramida, vidrio, carbono, boro, 6xido de aluminio y carburo de silicio). La

Tabla 2.1 también indica algunos datos de varios materiales utilizados como fibras.

Los alambres tienen didmetros relativamente grandes; los materiales tipicos son el
acero, el molibdeno y el tungsteno. Los alambres se utilizan como refuerzos radicales
de acero en los neumaticos de automovil, filamentos internos de los recubrimientos

de cohetes espaciales y paredes de mangueras de alta presion.

24.24 FIBRA DE CARBONO

Las fibras de carbono propiamente dichas, también conocidas como fibras de carbon
(FC), son solidos que presentan una morfologia fibrosa en forma de filamentos, o una
trenza de éstos, y con un contenido minimo en carbono del 92% en peso. Se obtienen
por carbonizacion (entre 1200°C Y 1400°C) de fibras orgénicas naturales o sintéticas,
o de fibras procedente de precursores organicos. Por su estructura fibrosa o
filamentosa posee propiedades ortotrépicas (diferentes propiedades mecanicas en sus
ejes principales ortogonales) lo cual genera la necesidad de utilizarla junto con otros
materiales, para generar otros materiales compuestos con mejores propiedades
mecanicas 0 mas equilibradas en sus ejes. De ahi que en sus aplicaciones se encuentre
principalmente como una fase ordenada (de gran importancia en volumen) dentro de

una matriz de un material compuesto.

A. COMO MATERIALES COMPUESTOS

La fibra de carbono adquiere este nombre de la fase dispersa de un material
compuesto no metalico de tipo polimérico. Esta compuesto por una matriz de resina,
que contiene como refuerzo (fase dispersa) la base de fibras de carbono, cuya materia
prima es el poliacrilonitrilio actualmente. Es un material costoso de producir, pero de
propiedades mecanicas elevadas y de bajo peso. Al igual que la fibra de vidrio, es un
caso comun de metonimia, en el cual se le da al todo el nombre de una parte, en este

caso el nombre de las fibras que lo refuerzan.

16



Es un material compuesto que en la mayoria de los casos (aproximadamente un 75%)
estd constituido por polimeros termoestables. El polimero mas utilizado es la resina
epoxi, de tipo termoestable aunque otros polimeros, como el poliéster o el viniléster
también se usan como base para la fibra de carbono aunque su empleo esta
decayendo. También son materiales de alto coste aunque los avances tecnolégicos y

su uso mas generalizado tienden a abaratar sus costes.

Segun la orientacion de las fibras se pueden clasificar en:

= Unidireccionales: fibras en una tnica direccién

= Bidireccionales: Entramado de fibras en dos direcciones a 90°.
(Saenz, slideshare, 2012)

Las ventajas que nos ofrecen cada una son las siguientes:

Tabla 2. 2 Ventajas de las Fibras uni y bidireccionales
UNIDIRECCIONAL BIDIRECCIONAL

Altas fuerzas y rigidez en una Unica | Fuerzay rigidez en dos direcciones

direccion

Bajo peso de las Fibras Caracteristicas de manejo muy buenas

Uso extendido Diversas posibilidades de disposicion
en el tejido

Precio reducido Posibilidad de mezclar fibras

Pesos reducidos de entre 20, 1000
g/m2

Mayor precio en la unidireccionales

Fuente: (Saenz, slideshare, 2012)

El uso adecuado de refuerzos (fibras), proporcionara al a la matriz mantener las

propiedades mecanicas 0 a su vez mejorarlas segun sea la orientacion de las mismas,
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la adhesion y una buena resistencia térmica. Las posibilidades disponibles para la

matriz son:
Tabla 2. 3 Ventajas de las matrices disponibles
VENTAJAS USO HABITUAL
Resinas epoxidicas Excelentes  propiedades
mecanicas Industria del Automavil
Buena resistencia | Industria ferroviaria
Ambiental
Industria marina
Alta dureza
Facil Procesado
Resinas Phenolicas Excelente resistencia al | Industria aeroespacial
fuego
Industria ferroviaria
Bajas emisiones de humo
Curado rapido Industria marina
Procesado econémico
Resinas Poliaminidas Excelente resistencia a
altas temperaturas Aeromotores
Buenas propiedades | Componentes de alta
mecanicas temperatura

Buena resistencia a

agentes exteriores
Fuente: (Saenz, Proyecto " Disefio de una llanta monotuerca en fibra de carbono y aluminio para un

vehiculo decompeticion tipo SAE", 2012)
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A.1. PROPIEDADES DE ESTE MATERIAL COMPUESTO

Algunas de las propiedades fisicas son:

Baja densidad (por lo cual ligereza), en comparacion, con otros elementos
como por ejemplo el acero. (1.750 kg/m3.)

Es conductor eléctrico y de baja conductividad térmica.

Gran capacidad de aislamiento.

Resistencia a las variaciones de temperatura, conservando su forma (solo si se
utiliza matriz termoestable).

Resistencia a ambientes alcalinos y externos susceptibles de corrosion.

Brillo superficial (segun los procesos de fabricacion)

Versatil; puede usarse para envolver formas complejas.

De seccidn delgada, pueden ser facilmente cruzadas y traslapadas.

Facil de pintar o recubrir con otros productos para mejorar o modificar su
apariencia.

Elevado precio de produccion.

Facilidad de adaptar y modificar disefios.

Y otras propiedades Mecanicas son:

Elevada resistencia mecénica, con un médulo de elasticidad elevado.
Alta rigidez (valores especificos del orden de 2 — 6 veces del acero).
Resistentes a fatiga.

Buena resistencia al impacto.

(Saenz, slideshare, 2012)

2425 FIBRA DE POLIARAMIDA O KEVLAR

La fibra de poliaramida es una de las mé&s comunes y el Kevlar49 es el nombre

comercial mas utilizado. También existe en Kevlar29. El primero tiene baja densidad,
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alta solidez y alto modulo. Son muy comunes en la industria aeronautica y
aeroespacial pero estdn ganando mercado en otras aplicaciones como equipos
deportivo de alta resistencia y bajo peso, por ejemplo, tablas de ski, cascos de barcos,
etc. Son muy tenaces y permiten la absorcion de energia en impactos sin romperse. El
Kevlar49 es mas resistente en algunas propiedades que el acero con E ~ 200 GPa y
210 para el acero, pero la resistencia a la tensién es mayor que la del acero, 3.6 GPa
frente a 2.8 GPa. (Ciencia de Materiales, 2004/2005)

A. TIPOS DE FIBRAS DE KEVLAR

El Kevlar 29 es la fibra tal y como se obtiene de su fabricacion. Se usa tipicamente
como refuerzo en tiras por sus buenas propiedades mecéanicas, o para tejidos. Entre
sus aplicaciones esta la fabricacion de cables, ropa resistente (de proteccion) o
chalecos antibalas.

El Kevlar 49 se emplea cuando las fibras se van a embeber en una resina para formar
un material compuesto. Las fibras estan tratadas superficialmente para favorecer la
unién con la resina. Se emplea como equipamiento para deportes extremos, para
altavoces y para la industria aerondutica, aviones y satélites de comunicaciones y

cascos para motos. (Olga Gabriela Parra Silva, 2012)

B. PROPIEDADES DEL KEVLAR

Resistencia a la Temperatura: El Kevlar descompone a altas temperaturas (420-480
grados centigrados) manteniendo parte de sus propiedades mecanicas incluso a
temperaturas cercanas a su temperatura de descomposicion.

Elasticidad: ElI modulo elastico se reduce entorno a un 20% cuando se emplea la

fibra a 180 grados centigrados durante 500 h. Esta propiedad junto con su resistencia

quimica hace del Kevlar un material muy utilizado en la industria.
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Tenacidad: La tenacidad (energia absorbida antes de la rotura) del Kevlar tiende a
los 50 MJ m-3, frente a los 6 MJ m-3 acero.

Alta resistencia a la traccién (cinco veces mas fuerte por peso que el acero).

Alto médulo de elasticidad.

Alargamiento muy bajo hasta el punto de ruptura.

El bajo peso.

Alta inercia quimica.

Muy bajo coeficiente de expansion térmica.

Tenacidad a la fractura (resistencia al impacto).

Alta resistencia a los cortes.

Resistencia a la llama.

Las desventajas de Kevlar son: capacidad de absorber humedad, dificultades en la
fuerza de corte, compresion baja. (Flores de la Cruz, 2011)

C. PRINCIPALES APLICACIONES EN LA INDUSTRIA

El Kevlar, en combinacion con Nomex, es utilizado en una gran gama de productos
hoy en dia. Entre ellos, es utilizado para los chalecos y cascos antibalas, también en el
desarrollo de cables épticos, cordones para escalar, llantas, partes para aviones,

canoas, raquetas de tenis y mas.

Figura 2. 4Tejido de Kevlar
Fuente: (Olga Gabriela Parra Silva, 2012)
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Cables de Kevlar son usados por la marina de Estados Unidos para investigar como
disminuir el ruido que hacen los submarinos y asi poder evitar ser descubiertos por el
sonar de otros barcos enemigos.

Chalecos de proteccién antibalas y anti-impactos esta fabricado con una combinacion
de Kevlar y Nomex, donde el Nomex proporciona una resistencia adicional ante el

fuego, las explosiones y la abrasion. (Olga Gabriela Parra Silva, 2012)

2.42.6 ESTRUCTURA DE PANAL (HONEYCOMB STRUCTURE)

Las estructuras Honeycomb son estructuras que son fabricadas en la naturaleza o por
el hombre que tienen la geometria de un panal para permitir minimizar la cantidad de
material para alcanzar el peso minimo y el costo minimo de material. La geometria de
las estructuras de honeycomb pueden tener extensas variaciones pero todas estas
estructuras tienen una caracteristica en comin y es que en todas tienen filas con
celdas huecas separadas por paredes verticales muy delgadas. Las celdas cominmente
son en forma de columna y con una forma hexagonal. Una estructura hecha con
honeycomb provee la menor densidad y buenas propiedades de compresion y
cortante. (BITZER. T, 1997)

Figura 2. 5 Honeycomb
Fuente: (Arturo Flores Liahut, 2011)
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A. HONEYCOMB FABRICADO EN FIBRA DE ARAMIDA

Figura 2. 6. Honeycomb Structure
Fuente:(Arturo Flores Liahut, 2011)

La estructura honeycomb fabricada con fibra aramida es fabricada por DuPont
Nomex Yy puede ser recubierta con resinas fendlicas resistentes al calor para gran
desempefio en las carreras automovilisticas y aplicaciones aeroespaciales. Existe una
variedad de grados para diversas aplicaciones del honeycomb fabricado en fibra de
aramida.

El grado aeroespacial de fibra de aramida exhibe una espectacular propiedad a las
flamas. Sus principales caracteristicas son su resistencia a la corrosion, resistencia al
fuego( se auto extingue), excelente resistencia al peso, excelente aislador eléctrico,
excelente aislador térmico, gran dureza, gran rendimiento a la fatiga y a la fluencia,
buena estabilidad térmica, compatible con casi todos los compuestos adhesivos, muy
baja densidad. Es principalmente utilizado para la industria aeroespacial por ejemplo
en la construccion de alas con misiles palas de rotor de helicoptero, para tanques de

combustible, para la marina entre otros.
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Figura 2. 7 Honeycomb en fibra de aramida
Fuente:(Arturo Flores Liahut, 2011)

Existe un grado mas alto de fibra de aramida que supera las propiedades del grado
aeroespacial en un 40%, es extremadamente fuerte, perfecta estabilidad a la
temperatura y a la humedad, mejor resistencia ala fluencia, cumple con estrictas
normas de humo, toxicidad e inflamabilidad, muy resistente. (Arturo Flores Liahut,
2011)

B. PROPIEDADES DEL HONEYCOMB

El honeycomb cuenta con caracteristicas Gnicas para cada estructura debido a que se
fabrica en diferentes materiales, estos no poseen las mismas caracteristicas fisicas y
propiedades mecénicas, entonces las propiedades de una estructura honeycomb viene
directamente relacionadas con el material con el que se fabrica. Algunas de las

propiedades mas comunes a mencionar son:

= Excelente resistencia a la compresion.

= Extremadamente ligero.

= En algunos materiales el honeycomb es totalmente resistente a la corrosion, a
las sales, a los hongos y a la humedad.

» Es una excelente estructura para la absorcién de energia como las vibraciones

y el sonido.
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» Resistente a la fatiga incluso con grosores de tamafio pequefio.

= Excelentes propiedades bajo la accion de calor.

= Es facil de cortar, pegar, soldar, manejar, amoldar, entre otros. (Arturo Flores
Liahut, 2011)

2.43 CONFIGURACION Y ORIENTACION DE LAS FIBRAS

2.43.1 INFLUENCIA DE LA LONGITUD DE LA FIBRA.

Las caracteristicas mecénicas de los compuestos reforzados con fibras dependen no
solo de las propiedades de la fibra, sino también del grado en que una carga aplicada
se transmite a la fibra por medio de la fase matriz. En este proceso de transmision de
carga es muy importante la magnitud de la union en la interfaz de las fases matriz y
fibra. Al aplicar un esfuerzo de traccion, la union fibra-matriz cesa en los extremos de
la fibra y en la matriz se genera un patron de deformacién como el que se muestra en
la Figura 2.8; en otras palabras, en los extremos de la fibra no hay transmision de

carga desde la matriz.

|

o

Figura 2. 8 Patron de deformacidn en una matriz que rodea a una fibra sometida a un
esfuerzo de traccion.
Fuente: (Alberto Moral Borque & Marar Nogueira Lépez, 2007)

2.4.3.2 INFLUENCIA DE LA ORIENTACION Y DE LA CONCENTRACION
DE LA FIBRA.

La disposicion u orientacién relativa de las fibras y su concentracion y distribucion

influyen radicalmente en la resistencia y en otras propiedades de los materiales
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compuestos reforzados con fibras. Con respecto a la orientacion existen dos
situaciones extremas: (1) alineacion paralela de los ejes longitudinales de las fibras y
(2) alineacion al azar. Las fibras continuas normalmente se alinean (Figura 2.9a),
mientras que las fibras discontinuas se pueden alinear (Figura 2.9b) o bien se pueden
orientar al azar (Figura 2.9c) o alinearse parcialmente.
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Figura 2. 9 Representaciones esquematicas de compuestos reforzados con fibras (a)
continuas y alineadas, (b) discontinuas y alineadas y (c) discontinuas y orientadas al azar.
Fuente: (Alberto Moral Borque & Marar Nogueira L6pez, 2007)

2.4.3.3 MATERIALES COMPUESTOS REFORZADOS CON FIBRAS

Tecnol6gicamente, los materiales compuestos con fases dispersas en forma de fibras
son los méas importantes. A menudo se disefian materiales compuestos reforzados con
fibras con la finalidad de conseguir elevada resistencia y rigidez a baja densidad.
Estas caracteristicas se expresan mediante los parametros resistencia especifica y
modulo especifico, que corresponden, respectivamente, a las relaciones entre la
resistencia a la traccion y el peso especifico y entre el modulo de elasticidad y el peso
especifico. Utilizando materiales de baja densidad, tanto para la matriz como para las
fibras, se fabrican compuestos reforzados con fibras que tienen resistencias y
modulos especificos excepcionalmente elevados. (Alberto Moral Borque & Marar
Nogueira Lopez, 2007)
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Figura 2. 10 Clasificacion de los Materiales Compuestos Reforzados con Fibras
Fuente: (Alberto Moral Borque & Marar Nogueira Lpez, 2007)

2434 MATERIALES COMPUESTOS DE MATRIZ TERMOESTABLE.
A. MATRIZ TERMOESTABLE Y SUS PROPIEDADES.

Las matrices poliméricas, en general, son compuestos organicos de elevado peso
molecular, producto de reacciones de polimerizacion por adicion o condensacion de
diferentes compuestos de base. La longitud de la cadena de atomos que constituye
cada uno de los polimeros determina una propiedad bésica polimérica conocida como
peso molecular y puede alcanzar varios cientos de unidades de longitud. Cuando el
peso molecular aumenta, las propiedades mecanicas (como la tensibn méaxima a

traccion y tenacidad) mejoran. (M. Beltran y A. Marcilla)

Las macromoléculas se pueden unir entre si por fuerzas de diversa intensidad.
Cuando estas fuerzas son de baja intensidad, podran ser superadas con un simple
calentamiento dando lugar al plastico fundido. Los polimeros con estas caracteristicas
reciben el nombre de termoplasticos y se pueden fundir o plastificar con un
incremento de temperatura. Cuando las fuerzas de unidn de estos filamentos entre si
son tan intensas que llegan a igualar a las de construccion de ellos mismos, se
romperan antes de separarse, lo que implica que al incrementar la temperatura no
podran cambiar de estado sélido a liquido, denominandose a estos polimeros
termoendurecibles o termoestables.

En el caso de los termoestables que por su estructura entrecruzada, no funden y son

insolubles, debido a que las uniones entre cadenas se crean por reacciones quimicas
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de reticulacion, también denominado curado. Estas reticulaciones pueden unir
muchas cadenas poliméricas en una Unica red tridimensional. Cuando el curado se
completa, se produce un aumento del peso molecular de una forma dréastica, hasta un
valor practicamente imposible de medir. Por otro lado, las propiedades térmicas como
el punto de fusion y la temperatura de transicion vitrea (Tg), dejan de tener sentido,
ya que el polimero se degrada antes de alcanzar cualquiera de estas temperaturas.
(William D.Callister Jr, 2007)

Las tensiones de contraccion generadas durante el proceso de polimerizacion, que es
una reaccion exotérmica, y las tensiones térmicas provocadas por las diferencias entre
el coeficiente de expansion de la matriz y el refuerzo, pueden afectar a las
microtensiones propias de los materiales compuestos. Las tensiones provocadas por
la contraccion del polimero pueden ser suficientes para producir microfisuras en el

proceso de reticulacion. (M. Beltran y A. Marcilla)

Las resinas termoestables son amorfas y difieren bastante en sus Tg y en la resistencia
al ataque por disolventes. (Universidad Tecnoldgica de Pereira, 2012). Se puede
realizar una clasificacion de las matrices termoestables, en funcion de la temperatura

de utilizacion.

En la siguiente tabla se representa dicha clasificacion de las resinas como

denominador la temperatura de utilizacion.

Tabla 2. 4 Clasificacién de resinas termoestables en funcién de la temperatura de

utilizacion
BAJAS TEMPERATURAS Poliéster Isoftalica
Ortoftalica
MEDIAS TEMPERATURAS Viniléster, Epoxi
MEDIAS-ALTAS TEMPERATURAS Fendlica
ALTAS TEMPERATURAS Bismaleimida, Poliimida

Esteres cianato, Polieteramida
Fuente: (Morales. G)
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Las resinas termoestables son normalmente isotropicas, pero pierden sus propiedades
de rigidez a la temperatura de distorsién térmica, que define un limite superior

efectivo para su uso en componentes estructurales.

Tabla 2. 5 Clasificacion de resinas termoestables en funcidn de la temperatura de

utilizacion
Matriz

Propiedad Poliéster Resina Resina Resina Resina

Insaturado Epoxi Fendlica Viniléster Poliimida
Densidad 1,17-1,26 1,17-1,25 1,25-1,3 1,17-1,25 1,27-1,42
(g/cm3)
Alargamiento <3 6-8 <3 3,5-7 6-10
(%)
Fluencia Muy baja
Temperatura  Tamp hasta  Tamp hasta 150-190 Tamp hasta =350
de Moldeo 180 170 175
(°C)

Fuente: (Morales. G)

B. REFUERZO DE COMPUESTOS CON FIBRAS.

Estos son los materiales compuestos mas conocidos por sus altas prestaciones
mecanicas Y el alto valor afiadido del material final. La fase dispersa consta de fibras
que es una microestructura muy anisotrdpica, hilos o cilindros alrededor de 2-10 um
de diametro y alrededor de 1 mm de longitud; desde el punto de vista de las
propiedades mecanicas son aconsejables las fibras de diametro lo menor posible. Sin
embargo, por razones de coste y de seguridad se limita mas o menos 1 um de
didmetro porque fibras menores (con longitudes también menores) son mas caras y se
pueden liberar en el mecanizado de las piezas originando particulas fibrosas en
suspension (como los asbestos) que pueden causar problemas de salud. De forma
general las matrices son resinas epoxi o poliéster. Las propiedades mecanicas son
generalmente anisotrépicas y varian mucho segin el grado de ordenamiento de las
fibras en el interior del material: ordenadas uniaxialmente, parcialmente ordenadas y
desordenadas.

A continuacion algunas propiedades mecanicas y precios de materiales.
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Tabla 2. 6 Propiedades y precios aproximados de materiales y materiales reforzados con

fibra
Material Precio—€/kg) p(g/cc) E (GPa) S (GPa)
Hormigon term. 0.04 2.8 45 0.005
(Cemento, Ladrillo) 0.07
ACEro 0.5 7.8 210 2.8
(Acerol8/8) (5.0)
PVC - no plastif. 0.7 1.3 0.4 0.035
Aluminio 1.3 2.7 70.5 0.045
Vidrio E* 1.8 2.54 72 1.5
Latén 70/30 2.2 8.5 100 0.55
Vidrio S? 18 2.48 82 3.0
Carbono HS?® 30 1.7 200 4-6
Kevlar 49* 30 1.5 140 3.0
UHPE® 120 0.97 120 2.6
LDPE 0.7 0.92 0.2 0.001-0.0016
Carbono-UHM® 300 1.85 600 2

'Fibra de vidrio eléctrico normal.’Fibra de vidrio de alta resistencia.’Fibra de carbono de alta
resistencia.Fibra de poliaramida.’Polietileno de ultra-alto peso molecular.®Fibra de carbono de ultra-
alto modulo

Fuente: (Ciencia de Materiales, 2004/2005)

Las resinas epoxi son ahora mas comunes por las ventajas que presentan: mayor
resistencia, menores modificaciones en la etapa de curado, mejor adherencia a las
fibras, y se pueden utilizar a temperaturas mas altas que las resinas de poliéster.

Las resinas epoxi son la base de los materiales compuestos basados en fibra de

carbono o de poliaramida (Ciencia de Materiales, 2004/2005).

C. REGLA DE LAS MEZCLAS EN LOS COMPUESTOS POR FIBRAS

Esta regla define algunas caracteristicas de los materiales compuestos reforzados con
fibras como la densidad.

Pc = fmPm + [rPr
Donde p, es la densidad del compuesto, f,, f» son las fracciones volumétricas cada
constituyente y los subindices m y r se refieren a la matriz y al refuerzo

respectivamente.

Hay que considerar que:

fm=1—-f;
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244 RESISTENCIA DE MATERIALES

Los materiales solidos reaccionan de diferente manera a diferentes cargas o fuerzas
ejercidas; segun la direccién o sentido de las mismas es como se definen sus
resistencias (a compresion o traccion), y los efectos que provocara en dichos
materiales (deformacién, pandeo, etc.) Estas resistencias se pueden medir y para ello
se establecen diferentes parametros para realizarlo (Modulo de Young, indice de
Poisson).

Compresion: Se llama compresién al sentido en que es producida una fuerza con
respecto a un cuerpo de un determinado material, intentando reducir su longitud. Un
elemento esta sometido a compresion cuando acttan sobre él dos fuerzas que posean:
e La misma direccidn (sobre una misma linea)
e Sentido contrario, son convergentes; es decir, estan dirigidas hacia un mismo
punto.

Por ejemplo: Un pilar sobre el cual se asientan de forma vertical diferentes elementos.

Traccion: Se llama traccion a una forma diferente de trabajo de los materiales
opuesta a la compresion, y en que actian fuerzas en direcciones contrarias que
tienden a producir su alargamiento. Es el resultado de la actuacion de dos fuerzas que
tienen:

¢ la misma direccién (sobre una misma linea);

e Sentido contrario, son divergentes; es decir, estan dirigidas hacia el exterior.
Por ejemplo: Los puentes colgantes, o los que son sostenidos por cables (tensores o
tirantes).

Indice de Poisson: El indice de Poisson nos indica que un material isétropo (ciertas
magnitudes vectoriales medibles dan resultados idénticos independientemente de la
direccién escogida para la medida) cuando se estira longitudinalmente se adelgaza en

las direcciones perpendiculares a la de estiramiento.

Modulo de Young: o modulo de elasticidad es un pardmetro que caracteriza el
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comportamiento de un material elastico, segin la direccion en que se aplica una
fuerza. El limite elastico es distinto para los diversos materiales. EI modulo de
elasticidad es una constante elastica que puede calcularse empiricamente en base al

ensayo de traccion del material.

Deformacion: es el cambio en el tamafio o forma de un cuerpo debido a esfuerzos
internos producidos por una o mas fuerzas aplicadas sobre el mismo o la ocurrencia
de la dilatacién térmica. (Cillia, 2009)

245 CARACTERIZACION MECANICA

Los materiales polimeros dada la estructura caracteristica que poseen, se comportan
segun sea ésta de modo similar o diferente al comportamiento conocido de otros
materiales. No solamente influye en su comportamiento final la estructura quimica
que posean, sino que también hay que tener en consideracion las condiciones del

procedimiento de moldeo seguido para su fabricacion.

Un ensayo es una operacion realizada sobre un material para determinar sus
propiedades. Es el Unico procedimiento experimental que permite conocer las

propiedades finales de un material o producto en servicio.

Las condiciones en las que se realizan los ensayos influyen de manera importante en
los resultados obtenidos en los materiales polimeros. Es por esto por lo que se han
redactado normas universales para determinar sus caracteristicas.

Hay que diferenciar entre “caracterizacion “y “ensayos “en materiales polimeros. La
caracterizacion se realiza sobre el material virgen y va dirigida fundamentalmente a
determinar las caracteristicas macromoleculares del material polimero - que

determinan sus propiedades- tales como:

= Su estructura quimica

= | arelacidn entre las cadenas macromoleculares
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= El grado de cristalinidad

= El peso molecular y su polidispersidad

Los ensayos se realizan sobre el polimero aditivado, es decir el polimero ya
preparado para su transformacion y uso posterior y también sobre el producto final.
Los ensayos miden una propiedad o varias a la vez y han de ser disefiados de tal

manera que puedan realizarse lo mas exactamente posible.

Mediante la realizacion de ensayos:

= Se determinan las propiedades, datos importantes en el momento de la

seleccion de un material y del disefio de los productos.

= Se definen las especificacionesde un producto y condiciones de

procesamiento.

= Se realiza el control de calidad. (Universidad Nacional de Educacion a
Distancia, 2012-2013)

2.45.1 ENSAYO DE TRACCION

Este ensayo es de los mas realizados mediante la norma D3039/D3039M-00. La
probeta se alarga a lo largo de su eje principal, a velocidad constante, hasta rotura o
hasta que el esfuerzo (carga) o la deformacion (alargamiento) hayan alcanzado un
valor determinado previamente. En el ensayo se miden la carga soportada por la

probeta y el alargamiento de ésta. (Benavente, 2011)
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Figura 2. 11 Clasificacién a) Maquina universal de ensayos Tinius Olsen “H25KS”, (b)
mordazas para ensayo de traccion y (c) equipo para ensayo de flexion.
Fuente: (Paredes, 2012)

Algunos tipos de probetas son:

= Las probetas se preparan por moldeo por compresién o inyeccion, a no ser que
se especifique de otra manera en el material.

= La superficie de la probeta debe estar libre de defectos, rebabas o

imperfecciones.

= Las probetas de productos acabados se deben tomar de zonas planas o que

tengan una curvatura minima.

= Las probetas de plasticos reforzados no deberian mecanizarse para reducir su
espesor, a menos que sea absolutamente necesario. Los resultados obtenidos
sobre probetas con superficies mecanizadas no son comparables con los de

probetas con superficies no mecanizadas.
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= Se deben de ensayar un minimo de 5 probetas

= Si se usa extensémetro se deben de marcar las probetas

= Se deben de acondicionar previamente. (Benavente, 2011)

2.45.2 ENSAYO DE FLEXION

Los ensayos de flexion se utilizan principalmente como medida de la rigidez. Este
ensayo es casi tan habitual en materiales poliméricos duros como el ensayo de
traccion, y tiene las ventajas de simplificar el mecanizado de las probetas y evitar los
problemas asociados al empleo de mordazas. Entre las principales limitaciones se
encuentra la imposibilidad de obtener informacion relevante en materiales
poliméricos blandos como son las espumas flexibles y los cauchos.
El parametro mas importante que se obtiene de un ensayo de flexion es el modulo de
elasticidad (también llamado mdédulo de flexién). En funcion del nimero de puntos
de apoyo pueden realizarse varios tipos de ensayos de flexion: flexion en tres puntos,
en cuatro puntos o incluso flexion de una viga en voladizo. (Mariano, 2011)

Figura 2. 12 .Ensayo de Flexién
Fuente: (Mariano, 2011)

35



Este ensayo es realizado mediante la norma D7264/D7264M—07. Este método de
ensayo determina la rigidez a la flexion y propiedades de resistencia de un compuesto
de matriz polimérica. Las propiedades a flexion pueden variar dependiendo de la
superficie de la probeta, pues ningin laminado es perfectamente simétrico. Estas
diferencias desviaran el eje neutral y los resultados se veran afectados incluso por la
minima asimetria presente en el laminado.

Las propiedades a flexion también pueden variar de acuerdo al espesor de la probeta,
ambientes condicionantes o de ensayo en el que se ejecutan las pruebas, velocidad de
aplicacion de esfuerzo. Cuando se evallan distintos materiales, los pardmetros deben

ser equivalentes para la comparacion de todos los datos obtenidos. (Paredes, 2012)

2.45.3 ENSAYO DE IMPACTO

La resistencia al impacto representa la resistencia o tenacidad de un material rigido a
la repentina aplicacion de una carga mecanica. Es convencionalmente determinado
por medicion de la energia requerida para fracturar una probeta bajo condiciones
normalizadas.
La energia absorbida en la fractura de la probeta estdndar se expresa en Joule/m.
El impacto es convenientemente obtenido por la caida de un péndulo. La probeta se
mantiene de forma tal que sea rota por un simple vaivén. Dos tipos principales de
maquinas de ensayo son usadas:
= La lzod en la cual una barra es fijada por un extremo como una viga en
voladizo vertical y golpeada a una dada distancia encima de una especificada
muesca, a través de la barra
= La Charpy, donde la probeta esta en forma horizontal y soportada cerca de

cada extremo y golpeada en el centro. (Mariano, 2011)
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Figura 2. 13 .Maquina de Impacto por caida de dardo
Fuente: (Paredes, 2012)

El Ensayo de impacto mediante caida de dardo se realiza bajo las especificaciones de
la norma técnica ASTM D5628-10. En la Figura 2.13 se muestra la maquina de
impacto por caida de dardo. Es importante considerar que el area de impacto del

dardo esté libre de fallas, para obtener resultados satisfactorios.

Con este método normalizado de ensayo se determina la energia de falla del material,
en la cual se presentan fisuras al dejar caer un dardo sobre la probeta en cuestion. Se
coloca la probeta en la maquina y se deja caer el dardo. Asimismo, se debe tener en
cuenta que el dardo no debe golpear dos veces a la probeta, es decir, este no debe
rebotar. Se retira la probeta y se examina si ha sufrido o no dafio. Es importante
conocer que se considera como falla al aparecimiento de una fisura en la probeta. Esta

debe ser detectada a simple vista, bajo condiciones de luz normal.
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Ademas, se debe considerar que la energia de impacto serd aquella necesaria para
producir fallas en al menos el 50% de las probetas. Este mismo criterio se tomara

para definir a la altura y el peso del impactado.

También se debe notar que la falla generalmente ocurre en el lado opuesto al golpe de
impacto, por lo que es necesario después de cada impacto revisar esta

superficie.(Guerrero, Davila, Gales, Ponton, & N Rosas, 2011)

2.4.6 PROPIEDADES MECANICAS

2.4.6.1 ESFUERZO A TRACCION

A. RESISTENCIA A LA TRACCION

La resistencia a la traccion o tenacidad es el maximo esfuerzo que un material puede
resistir antes de su rotura por estiramiento desde ambos extremos con temperatura,

humedad y velocidad especificadas.

Para la resistencia a la traccion, el esfuerzo es la relacion de la carga sobre el area de
la seccion transversal inicial y se expresa cominmente en Pa (pascales). La extension

0 aumento en longitud se expresa en porcentaje del largo inicial. (Mariano, 2011)

Fuerza Perpendicular al area transversal del elemento T
= y®

o= ,
Area transversal del elemento

Figura 2. 14 Esfuerzo sometido a tension
Fuente: (Universidad Tecnoldgica de Pereira, 2012)
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B. MODULO DE ELASTICIDAD

El mddulo de elasticidad es la razon de esfuerzo a deformacion o esfuerzo por unidad
de deformacion medido dentro de los limites de la deformacion reversible. La medida
en las tablas es el modulo de Young, que es la relacion entre tension (esfuerzo) y

extension (deformacion)

_FL

Y__
al?

Donde el esfuerzo es representado por la fuerza F por unidad de area sobre la seccion
inicial ay el esfuerzo medido como la extension | producida al largo inicial L. El
modulo de Young tiene las dimensiones de: esfuerzo (Pa) / deformacion (m/m).
En la préactica materiales que muestran apreciable reversibilidad generalmente
rompen a poca extension. Para materiales que muestran fluencia plastica este modulo
se puede aplicar solamente en la porcion inicial de la curva.

El valor del mddulo de Young indica la resistencia de un material a una extension
longitudinal reversible y es un pardmetro Util para predecir hasta qué punto se estirara

una pieza bajo una carga determinada.

2.4.6.2 ESFUERZO DE FLEXION

En la flexién obran fuerzas perpendiculares al eje recto de la barra o viga, el plano de
carga corta a las secciones transversales en la flexion simple, segtin un eje principal.
El esfuerzo maximo que dicho material puede alcanzar a flexion, esta bajo la

relacion:

3PL
Omaxf = 2bh2

Donde:
Omax r= €sfuerzo maximo producido en la superficie exterior (Mpa).

P = fuerza aplicada (N).
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L = longitud entre apoyos (mm).
b = ancho de la probeta (mm).

h = espesor de la probeta (mm). (Paredes, 2012)

A. MODULO DE FLEXION

El modulo de elasticidad a la flexién o modulo en flexion, se calcula en la region

elastica de la curva esfuerzo vs deflexion, y bajo la siguiente relacion.

L3P

Er = tonzs

Donde:

Eg= Modulo de Flexion

P = fuerza aplicada (N).

L = longitud entre apoyos (mm).
b = ancho de la probeta (mm).

h = espesor de la probeta (mm).

& = deflexion de la probeta al aplicarse una fuerza (mm) (Paredes, 2012)

2.4.6.3 RESISTENCIA AL IMPACTO

La Resistencia al impacto es una medida de la energia necesaria para romper una
muestra; no es una medida del esfuerzo necesario para romper el material. EI término
Tenacidad se emplea habitualmente para representar la resistencia al impacto de un

material. Calculamos mediante la siguiente formula:

MEF = hwf

Donde:

MEF= Energia de Impacto
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h = Altura
w = Masa

f = factor de conversion para Joules

2.5 HIPOTESIS

Las posibles configuraciones de los materiales compuestos sintéticos estratificados de
matriz resina epoxi mejoraran las propiedades mecanicas del fuselaje en los
Vehiculos Aéreos No Tripulados (UAV) en el Centro de Investigacion y Desarrollo
de la Fuerza Aeérea Ecuatoriana (CIDFAE).

2.6 SENALAMIENTO DE VARIABLES DE LA HIPOTESIS

2.6.1 VARIABLE DEPENDIENTE:

Propiedades Mecénicas del Fuselaje para los Vehiculos Aéreos No Tripulados
(UAV).

2.6.2 VARIABLE INDEPENDIENTE:

Estudio de la Configuracion Estructural de los Materiales Compuestos Sintéticos.

2.6.3 TERMINO DE RELACION:

Mejorara

41



CAPITULO Il

METODOLOGIA

3.1 ENFOQUE INVESTIGATIVO

El trabajo investigativo de las propiedades mecanicas del fuselaje tuvo un enfoque
cuantitativo puesto que busco la explicacion a los hechos reales haciendo énfasis en
los resultados comparativos de los ensayos y tomando de referencia las normas

técnicas a manejar.

3.2 MODALIDAD BASICA DE LA INVESTIGACION

En el siguiente estudio se utilizé las modalidades bibliografica y experimental.

3.2.1 BIBLIOGRAFICA

La Fundamentacion Tedrica de las variables, se la ejecuto a través de fuentes como

por ejemplo, libros, tesis, articulos técnicos de internet para su desarrollo.

3.2.2 EXPERIMENTAL

El trabajo abarcd una investigacion experimental ya que en los primeros ensayos se
puso a prueba la resistencia mecanica de los materiales, que con los datos obtenidos
se establecio un parametro de construccién del fuselaje en los vehiculos aéreos no
tripulados (UAV).
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3.2.3 APLICADA

El trabajo se realizé en base a los conocimientos aprendidos durante la formacién
académica en la universidad, aplicando especificamente la teoria relacionada con
ciencia de materiales y control de calidad, también todo lo relacionado con la

investigacion y realizando la vinculacion de la teoria con la préctica.

3.24 DE CAMPO

La Investigacion fue de campo porque se acudio a los Laboratorios de Materiales de
la Facultad de Ingenieria Mecéanica de la Escuela Politécnica Nacional y de la
Universidad Técnica de Ambato para determinar las propiedades mecéanicas y de esta
manera se logrd proponer una solucion al deficiente laminado del fuselaje de los

vehiculos aéreos no tripulados (UAV).

3.3 NIVEL O TIPO DE INVESTIGACION.

3.3.1 EXPLORATORIO.

El nivel fue exploratorio ya que el presente estudio se encarga de investigar la
configuracién de los materiales compuestos sintéticos y su influencia en las
propiedades mecanicas del fuselaje, el cual ha sido poco estudiado en el Centro de

Investigacion.

3.3.2 DESCRIPTIVA.

Constituye muy fundamental debido a que permiti6é la descripcién total y detallada
del fendmeno de estudio, midio variables o conceptos con el fin de especificar las
propiedades importantes del tema de analisis ademas hizo énfasis en el estudio
independiente de cada caracteristica, fue necesario integrar las mediciones de dos o
mas caracteristicas con el fin de determinar como fue o como se manifestd el

fendmeno.
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3.3.3 EXPLICATIVO.

Resulta vital ya que se trata de un problema que dio lugar que la teoria se
correlacione con la préctica, y por lo tanto se verifico todos aquellos datos obtenidos

por medio de calculos matematicos.

3.4 POBLACIONY MUESTRA.

3.4.1 POBLACION

Para la Poblacion se tomo en cuenta probetas que, segun las normas ASTM dictan y
rigen para los diferentes ensayos.
Asi, se propuso probetas a los diferentes Materiales Compuestos, sin cambiar su
matriz resina epoxi, como los son:

= Probetas de Fibra de Carbono (mayor cantidad) y Aramida

= Probetas de Fibra de Aramida (mayor cantidad) y Carbono

= Probetas de Fibra de Carbono y Aramida, variando el Volumen de la matriz

3.42 MUESTRA

Probetas con un minimo de cinco por tipo de ensayo, bajo lo establecido en las
Normas correspondientes (Traccion ASTM D3039-00, Flexion ASTM D7264-07 e

Impacto ASTM D5628-10) y se consideré dos mas por datos andémalos.
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517

RESINA EPOXI (RE) + FIBRA DE CARBONO, FIBRA DE VIDRIO Y KEVLAR

ESTRUCTURA

#
CAPAS
(FC)

#
CAPAS
(FV)

#
CAPAS

(K)

HNCB
(H)

#
PROBE
TAS

ENSAYO

NORMA

DIMENSIONES

(mm)

LATERAL

TRACCION

ASTM-D 3039

25x250xe

FLEXION

ASTM-D 5628

13x160xe

IMPACTO

ASTM-D 7264

58x58xe

TRACCION

ASTM-D 3039

25x250xe

FLEXION

ASTM-D 5628

13x160xe

IMPACTO

ASTM-D 7264

58x58xe

PISO

TRACCION

ASTM-D 3039

25x250xe

FLEXION

ASTM-D 5628

13x160xe

IMPACTO

ASTM-D 7264

58x58xe

TRACCION

ASTM-D 3039

25x250xe

OIOCOINININIO|IOC|IOINININ

NIN|IOCOIOC|OINININ|IO|IO|O

RPlIPIRP[PIRPJO|O|OC|O|O|O

FLEXION

ASTM-D 5628

13x160xe

o

N

W IW[IWINININIWIWIWINININ

[

5
5
5
5
S
5
5
5
5
S)
5
5

IMPACTO

ASTM-D 7264

58x58xe

*e (El espesor esta en funcion del nimero de capas del refuerzo FC, FV K, H)

Tabla 3. 1 Namero de capas y Ensayos a realizar
Elaborado por: El Investigador
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3.5.1 VARIABLE INDEPENDIENTE:

3.5 OPERACIONALIZACION DE VARIABLES

CONFIGURACION DE LOS MATERIALES COMPUESTOS SINTETICOS.

CONCEPTO CATEGORIAS INDICADORES ITEMS TECNICASE
INSTRUMENTOS
Un Material Fibra de Carbono
Compuesto Sintético es Materiales Fibra de Aramida
un sistema Fibra de Vidrio
integrado por una Honeycomb Observacion
mezcla o combinacion Orientacion de la 0°, Directa,
de dos 0 mas micro o Fibra 45°, Observacion,
macro constituyentes Materiales Cantidad (70 M -30R)% Fichas de datos,
que difieren en Compuestos Volumétrica (75 M —25R)% Bibliografica,

forma y composicion
quimica y que son
esencialmente

insolubles entre si.

Combinaciones

(60 M — 40 R)%

(2C+1KV)
(1C+2KV)
(1C+1KV)

Normas ASTM D

Tabla 3. 2 Operacionalizacion de la variable dependiente
Elaborado por: El Investigador




3.5.2 VARIABLE DEPENDIENTE:

Ly

PROPIEDADES MECANICAS DEL FUSELAJE

CONCEPTO | CATEGORIA | INDICADOR ITEMS TECNICAS E
INSTRUMENTOS
Propiedades Resistencia a (50-90) Mpa Observacion
mecanicas. Traccion la directa: Formatos o
Comportamiento Traccion fichas para toma de
mecanico de datos de Ensayos.
un material frente a Flexién Esfuerzo de (110 — 180) Mpa Observacion
la aplicacion flexion directa: Formatos o
de fuerzas o cargas, fichas para toma de
que son datos de Ensayos.
evaluadas mediante Impacto Resistencia al | Energia de Impacto.

ensayos
especificos bajo
normas y
especificaciones
técnicas de los

Equipos.

Impacto.

(1.5 - 3.0)
(E=hwf) [J]

Observacion
directa: Formatos o
fichas para toma de

datos de Ensayos.

Tabla 3. 3 Operacionalizacion de la variable independiente

Elaborado por: El Investigador




3.6 RECOLECCION DE INFORMACION

PREGUNTAS BASICAS EXPLICACION

¢Para que? Para alcanzar los objetivos de la

investigacion.

¢De qué personas u objetos? Probetas para el Anélisis de los

ensayos destructivos.

¢Sobre qué aspectos? Operacionalizacion de las
variables
¢Quién? Investigador: Jacome Andrés
¢Cuando? En 6 meses a partir de la
aprobacion.
¢Donde? Ciudad Ambato
¢Cuéntas veces? Lo que dictan las normas
¢Qué técnicas de recolecciéon? Observacion, Entrevista
¢Con qué? Cuestionarios

Tabla 3. 4Plan de recoleccién de informacion
Elaborado por: El Investigador
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3.7 PROCESAMIENTO Y ANALISIS

e Revision critica de la informacidén solicitada, limpieza de informacion
defectuosa, contradictoria, incompleta, no permitente, etc.
e Repeticidn de la recoleccion para corregir fallas de discusion.

e Tabulacién o cuadros segun variables de la hipdtesis.

El Anadlisis de los resultados se realizO destacando tendencias relacionadas
fundamentalmente con los objetivos e hip6tesis, por ejemplo la interpretacion de los
resultados porcentual, gréaficos y estadisticamente con apoyo del marco tedrico, en el
aspecto pertinente 'y la redaccion o establecimiento de conclusiones y

recomendaciones.
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CAPITULO IV

ANALISIS E INTERPRETACION DE RESULTADOS

4.1 ANALISIS DE LOS RESULTADOS.

4.1.1 PROCESO PROPUESTO PARA EL ANALISIS DE LOS
RESULTADOS.

En el presente estudio se ha considerado el siguiente proceso para el desarrollo y
analisis de resultados del material compuesto estratificado de Matriz Resina Epoxi
(RE), reforzada con Fibra de Carbono (FC), Fibra de Aramida o Kevlar (K), Fibra de
Vidrio (FV) y Honeycomb Structure (H) y su incidencia en las Propiedades

Mecanicas de interés.

1. ENSAYOS PRELIMINARES DEL COMPUESTO ACTUAL (FIBRA
DE CARBONO + FIBRA DE ARAMIDA + HONEYCOMB
STRUCTURE + RESINA EPOXI) ; (FIBRA DE VIDRIO + FIBRA DE
ARAMIDA + HONEYCOMB STRUCTURE + RESINA EPOXI)

Actualmente en el Centro de Investigacién y Desarrollo de la Fuerza Aérea

Ecuatoriana (CIDFAE) desarrolla dos tipos de Fuselajes. Compuestos de:
I.  (Fibra de Carbono + Fibra de Aramida + Honeycomb Structure + Resina

Epoxi) PARA EL PISO. (Fibra de Carbono + Fibra de Aramida + Resina
Epoxi) PARA LOS LATERALES.
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Il.  (Fibra de Vidrio + Fibra de Aramida + Honeycomb Structure + Resina Epoxi)
PARA EL PISO. (Fibra de Vidrio + Fibra de Aramida + Resina Epoxi) PARA
LOS LATERALES

Se tomaron muestras de los materiales compuestos actuales | y I, con los que estan

hechos los fuselajes de los Vehiculos Aéreos No Tripulados (UAV), para determinar

las propiedades fisicas y mecanicas.

1.1

1.2

1.3

1.4

1.5

1.6

1.7

1.8

Determinar Propiedades Fisicas: Espesor, Volumen, Peso, Densidad.

Determinar Propiedades Mecanicas: Flexion, Traccion, Impacto.

Caracteristicas de Resina Epoxi utilizada (Ficha Técnica).

Caracteristicas de Fibra de Carbono Utilizada (Ficha Técnica).

Caracteristicas de Fibra de Aramida o Kevlar Utilizada (Ficha Técnica).

Caracteristicas de Fibra de Vidrio Utilizada (Ficha Técnica).

Caracteristicas del Honeycomb Structure (Ficha Técnica).

Determinacion de la Fraccion Volumétrica utilizada en las diferentes

configuraciones del fuselaje.

2. PROPIEDADES, CONFIGURACION Y FRACCIONES
VOLUMETRICAS DEL COMPUESTO EN ESTUDIO.

2.1

Determinacion de Densidad de Resina Epoxi a utilizar.
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2.2
2.3

24

2.5

2.6

2.7

Determinacion de Densidad de Fibra de Carbono a utilizar.

Determinacion de Densidad de Fibra de Aramida o Kevlar a utilizar.
Determinacion de Densidad de Fibra de Vidrio a utilizar.

Determinacion de Densidad del Honeycomb Structure a utilizar.

Propuesta de configuracion del refuerzo compuesto.

Propuesta de Fracciones Volumétricas de refuerzo (FC+K+H)
(FV+K+H) y de matriz (RE) a utilizar en el material compuesto para los

primeros ensayos a Flexion.

3. ENSAYOS DEL MATERIAL COMPUESTO EN ESTUDIO.

3.1

3.2

3.3

3.4

3.5

Caracterizacion Mecanica respecto a los Ensayos de Flexion.

Tabulacion y Anélisis del mejor material compuesto sujeto a Flexion

respecto a las propuestas de Fracciones Volumétricas.

Caracterizacion Mecanica de los compuestos resultantes (Ensayos a

Traccion e Impacto).

(Tabulacién 'y Anaélisis) del mejor material compuesto sujeto a

Traccion e Impacto.

Determinacion (Tabulacién y Analisis) del mejor material compuesto.

4.1.2 DETERMINACION DE PROPIEDADES FISICAS.

Mediante solicitud aceptada por el Centro de Investigacion y Desarrollo (CIDFAE) se

obtuvo una muestra rectangular de 270mm x 280mm del material compuesto con las
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caracteristicas fisicas, quimicas y de manufactura encargados los aerotécnicos del

CIDFAE, con las que actualmente ellas fabrican los fuselajes de los UAV.

De estas muestras se obtuvieron probetas para la realizacién de los ensayos

referenciales de propiedades mecanicas, las mismas que fueron aprovechadas para la

determinacion de sus propiedades fisicas, bajo el dimensionamiento de las normas

correspondientes como se detalla a continuacion en la tabla 4.1

Tabla 4. 1 Obtencién de Probetas de Muestras (270x280) mm.
DETERMINACION DE LAS PROPIEDADES FISICAS Y MECANICAS DEL FUSELAJE

RESINA EPOXI (RE) + FIBRA DE CARBONO, FIBRA DE VIDRIO Y KEVLAR

ESTRUCTU
RA

#
CAPAS
(FC)

#
CAPAS
(FV)

#
CAPAS
(K)

HNCB
(H)

#

PROBE

TAS

ENSAYO

NORMA

DIMENSIO
NES (mm)

LATERAL

TRACCION

ASTM-D 3039

25x250xe

FLEXION

ASTM-D 5628

13x160xe

IMPACTO

ASTM-D 7264

58x58xe

TRACCION

ASTM-D 3039

25x250xe

FLEXION

ASTM-D 5628

13x160xe

IMPACTO

ASTM-D 7264

58x58xe

PISO

TRACCION

ASTM-D 3039

25x250xe

FLEXION

ASTM-D 5628

13x160xe

IMPACTO

ASTM-D 7264

58x58xe

TRACCION

ASTM-D 3039

25x250xe

O|lOoIN|ININ]JO|Oo|OoNdININ

N[OOI OINININ|O|O|O

WIWINININIWIWIWINININ

|l Ll Lol Lol Lol K=l (=l =l =l (=) (=]

gjojonjaajoajojorjorjorjo1|o

FLEXION

ASTM-D 5628

13x160xe

o

N

w

1

5

IMPACTO

ASTM-D 7264

58x58xe

*e (El espesor esta en funcion del nimero de capas del refuerzo FC, FV K, H)

Elaborado por: El Investigador

Probetas Referenciales para ensayos a Traccion (25x250xe) mm
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Probetas Referenciales de ensayos a Impacto (58x58xe) mm

Figura 4. 1 Probetas Referenciales segiin norma y dimensiones de la Tabla 4.1
Elaborado por: El Investigador

Las propiedades fisicas a determinar fueron realizadas individualmente entre las
cuales estan el peso, volumen y densidad, siguiendo algunos métodos experimentales

como:

Peso y Volumen. Por el proceso de obtencion mediante curado al vacio de las
probetas y por el tipo de estratificacion manual utilizado por los técnicos del
CIDFAE, conlleva a obtener pequefias diferencias dimensionales entre las cinco

probetas que se obtuvieron para cada ensayo, por lo que habran variaciones de ancho
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y largo que influenciara directamente en la determinacion del peso y volumen de las
mismas.

Ademas de tener espesores no constantes en la superficie de las mismas por el
proceso de estratificacion manual.

Para la determinacion del peso de cada probeta se ha utilizado una balanza digital, de
marca BOECO, de procedencia Alemana y con una capacidad maxima de 6100

gramos y una tolerancia de +0,1 gramos.

Figura 4. 2 Balanza BOECO y Calibrador STANLEY
Elaborado por: El Investigador

Para la determinacion de las dimensiones de ancho se utilizé un calibrador pie de rey
digital, de marca STANLEY mientras que para el largo un flexo metro de marca
STANLEY, de unidades en mm y 5m de longitud.

Espesor. La determinacién del espesor se lo hizo con el calibrador pie de rey antes
descrito, considerando que el espesor del material compuesto (I, 11, 111, V) no esta
apegado a la normativa de los ensayos detallados en la Tabla 4.1; ya que el espesor
estd en funcién del nimero de capas del refuerzo actual, que varian segun el tipo de

fuselaje y su aplicacion. Como esta detallado a continuacién:
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Fuselaje de Carbono:

o Laterales. 2 Capas de Carbono y 2 Capas de Kevlar. Con su

denominacion para cada ensayo como: Traccién Lateral Carbono
(TLC), Flexion Lateral Carbono (FLC), Impacto Lateral Carbono
(ILC)

Piso. 2 Capas de Carbono, 1 Capa de Honeycomb Structure y 2 Capas
de Kevlar. Con su denominacion para cada ensayo como: Traccion
Piso Carbono (TPC), Flexién Piso Carbono (FPC), Impacto Piso
Carbono (IPC)

Fuselaje de Vidrio:

o Laterales. 2 Capas de Vidrio y 3 Capas de Kevlar. Con su

denominacion para cada ensayo como: Traccién Lateral Vidrio (TLV),
Flexion Lateral Vidrio (FLV), Impacto Lateral Vidrio (ILV)

Piso. 2 Capas de Carbono, 1 Capa de Honeycomb Structure y 3 Capas
de Kevlar. Con su denominacion para cada ensayo como: Traccion
Piso Vidrio (TPV), Flexion Piso Vidrio (FPV), Impacto Piso Vidrio
(IPV)
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Tabla 4. 2 Propiedades Fisicas del Compuesto Actual del Fuselaje

ESTRUCTURA | compuesTo | Ensavo | copiao | PESC. |ESPESOR|ANCHO| LARGO | VOLUMEN | DENSIDAD
(gr) (mm) | (mm) | (mm) [ (cm3) | (gr/cm3)
TLV-01 7,90 1,25 26,01 252,00 8,19 0,96
TLV-02 7,90 1,43 25,15| 251,00 9,03 0,88
RE+FV+K TLV-03 7,70 1,32 25,39 250,00 8,38 0,92
TLV-04 8,10 1,25 26,20| 252,00 8,25 0,98
TLV-05 7,90 1,31| 26,04| 250,00 8,53 0,93
LATERAL
TLC-01 6,40 1,16 26,84| 251,00 7,81 0,82
T |TLC-02 6,40 1,08 25,82| 250,00 6,97 0,92
RE+FC+K R  |TLC-03 6,40 0,86| 26,46| 250,00 5,69 1,12
A |TLC-04 6,40 0,88| 25,36/ 250,00 5,58 1,15
C |TLC-05 6,40 0,90| 25,37| 250,00 5,71 1,12
C |TPV-01 12,80 7,45 26,19| 252,00 49,17 0,26
I TPV-02 12,90 7,45 25,14| 252,00 47,20 0,27
RE+FV+K+H 0 [TPv-03 12,80 7,45 26,35| 251,00 49,27 0,26
N  [TPv-04 12,30 7,42 25,92| 252,00 48,47 0,25
PISO TPV-05 12,60 7,41| 26,08| 253,00 48,89 0,26
TPC-01 10,80 7,23| 25,87| 250,00 46,76 0,23
TPC-02 10,70 7,56| 26,25| 250,00 49,61 0,22
RE+FC+K+H TPC-03 10,70 7,26] 25,74| 250,00 46,72 0,23
TPC-04 10,70 7,22| 26,24| 250,00 47,36 0,23
TPC-05 10,30 7,24| 25,56| 250,00 46,26 0,22
ESTRUCTURA | compuesTo | Ensavo | copiao | PESC. |ESPESOR|ANCHO| LARGO | VOLUMEN | DENSIDAD
(gr) [ (mm) | (mm) | (mm) | (cm3) | (gr/cm3)
FLV-01 2,8 1,18 13,64 159,00 2,56 1,09
FLV-02 2,7 1,11 13,34| 160,00 2,37 1,14
RE+FV+K FLV-03 2,9 1,30 13,91| 159,00 2,88 1,01
FLV-04 2,8 1,29 13,42| 159,00 2,75 1,02
FLV-05 2,8 1,30 13,89 160,00 2,89 0,97
LATERAL
FLC-01 2,4 1,09| 14,15| 160,00 2,47 0,97
. FLC-02 2,3 1,24| 13,58 160,00 2,69 0,85
RE+FC+K L FLC-03 2,4 1,16| 13,59 160,00 2,52 0,95
. FLC-04 2,5 1,06| 14,72| 160,00 2,50 1,00
X FLC-05 2,3 1,07| 13,50| 160,00 2,31 1,00
| FPV-01 46| 13,35| 13,34| 159,00 28,32 0,16
6 |FPv-02 46| 13,54| 13,75| 159,00 29,60 0,16
RE+FV+K+H N FPV-03 48 13,550| 13,23| 160,00 28,58 0,17
FPV-04 47| 13,40 13,53| 161,00 29,19 0,16
PISO FPV-05 46| 13,68 13,75 160,00 30,10 0,15
FPC-01 47| 13,44| 13,29| 160,00 28,58 0,16
FPC-02 46| 13,72 13,72| 161,00 30,31 0,15
RE+FC+K+H FPC-03 42| 13,33| 13,20| 160,00 28,15 0,15
FPC-04 45 13,48| 13,68| 160,00 29,51 0,15
FPC-05 4,8 13,76] 13,78| 161,00 30,53 0,16
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ESTRUCTURA |compuesTo | Ensavo | copico PESO |ESPESOR|ANCHO|LARGO [VOLUMEN |DENSIDAD
(gr) | (mm) | (mm) | (mm) | (cm3) | (gr/cm3)
ILV-01 4,50 1,17 59,03] 59,35 4,10 1,10
ILV-02 4,40 1,11) 58,84| 58,38 3,81 1,15
RE+FV+K ILV-03 4,40 1,21 58,71] 58,90 4,18 1,05
ILV-04 4,30 1,02 58,24| 58,27 3,46 1,24
ILV-05 4,40 1,15 58,40] 59,35 3,99 1,10
LATERAL
ILC-01 3,70 1,12 58,42] 58,91 3,85 0,96
| ILC-02 3,70 1,14] 57,91 58,13 3,84 0,96]
RE+FC+K M ILC-03 3,70 1,19 58,28] 58,40 4,05 0,91
ILC-04 3,60 1,17 58,96| 58,52 4,04 0,89
Z ILC-05 3,60 1,07 58,36] 58,89 3,68 0,98
C IPV-01 7,40 7,52| 58,81 59,44 26,29 0,28
T IPV-02 7,00 7,61] 59,31] 59,12 26,68 0,26
RE+FV+K+H o IPV-03 7,40 7,54 59,43 58,57 26,25 0,28]
IPV-04 7,30 7,49| 58,95 58,60 25,87 0,28
PISO IPV-05 7,20 7,47| 59,14 58,65 25,91 0,28
IPC-01 7,60 7,34 59,39 58,63 25,56 0,30
IPC-02 7,20 7,47| 58,44| 59,45 25,95 0,28]
RE+FC+K+H IPC-03 6,30 7,59| 58,04 58,26 25,66 0,25
IPC-04 7,90 7,46| 58,64 58,67 25,67 0,31
IPC-05 8,10 7,47| 59,30 58,54 25,93 0,31

Elaborado por: El Investigador

Densidad. La densidad fue calculada por el método de densidad por gravimetria; el
cual consiste en un vaso de precipitacion de capacidad de 250 ml o cc, al cual se lo
Ileno de agua a temperatura ambiente (18 — 20) °C hasta 70 ml, tomando una muestra
de (100x25) mm donde se observé un incremento de volumen promedio aproximado
es de 2 ml, considerando su masa promedio de 4,3gr determinado en la balanza

digital de marca BOECO y mediante la formula de determinacion de:

Densidad = masa + Volumen (p =m + V)
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Figura 4. 3 Determinacion de la Densidad en los tipos de compuestos método experimental.
Elaborado por: El Investigador

4.1.3 DETERMINACION DE LAS PROPIEDADES MECANICAS

Se obtuvieron muestras del Fuselaje en cuestion ya sea en Fibra de Vidrio o Fibra de
Carbono como principal material de refuerzo, aporte esencial para esta investigacion
y bajo la orientacion de los técnicos del CIDFAE, se procedié a los ensayos
destructivos con la finalidad de obtener las propiedades mecanicas con que el

Fuselaje cuenta al momento, teniendo en cuenta lo siguiente:

Tabla 4. 3 Especificaciones Técnicas para el Ensayo a Traccién
CARACTERISTICA DETALLE OBSERVACION

Dimensionamiento de Probeta (mm) | 250x25xespesor

Componente de Matriz Resina Epoxi

Fibra de Carbono
Fibra de Vidrio
Kevlar
Honeycomb

Componente de Refuerzo

Tipo de Estratificacion Manual
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Tiempo de Curado antes del Ensayo 60 dias

Norma a Utilizar ASTM D3039-00 En f(e)= 4,26

Maquina Universal
Equipo de Ensayo de ensayos Serie L
Tinius Olsen, tipo A

Velocidad de Ensayo 2mm/min

Elaborado por: El Investigador

Con estas consideraciones, se procedio al ensayo de traccion donde se determind y

evaluo el esfuerzo maximo a traccion (Gmax) para las diferentes configuraciones y

teniendo como resultados:

Figura 4. 4Maquina Universal de ensayos Serie L Tinius Olsen tipo A
Elaborado por: El Investigador
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4.1.3.1 ESFUERZO MAXIMO A TRACCION

Se obtuvieron cinco probetas simulando el Fuselaje de los UAV’s para cada diferente
estructura como ya se expuso anteriormente | y Il y tomando como base para su
geometria la Norma ASTM D3039-00 (Tabla 4.2), con lo cual se sometieron a una
carga axial constante de 60 kN por celda, a lo largo de cada probeta en la maquina
Universal de ensayos Tinius Olsen, luego de un tiempo determinado y a una
velocidad de carga determinada se espera la ruptura obteniendo el fallo o fractura de
la probeta, con lo cual se obtiene una carga maxima y con el area transversal de la

misma se tiene el esfuerzo maximo a traccién, con la siguiente ecuacion:

F
Omax = Z

Donde:

omax= Esfuerzo Maximo (MPa).

F = Carga Maxima o Fuerza necesaria para producir la Rotura (N).

A = Area de la seccion transversal de la probeta (mm?).

La tabulacion de datos después de los ensayos de las cinco probetas por cada caso
simulando los diferentes procesos en los que estd estructurado el Fuselaje.
Obteniendo los siguientes resultados:

Tabla 4. 4 Ensayos Mecanicos a Traccion

ENSAYOS MECANICOS

RESISTENCIA A LA TRACCION

TLV-01 11380,0 1160,4 350,0 32,5| 0,000033
TLV-02 10560,0 1076,8 293,6 36,0| 0,000036
TLV-03 13607,7 1387,6 406,0 33,5| 0,000034
TLV-04 8272,9 843,6 252,6 32,8| 0,000033
TLV-05 X X X 325,6 X X
TLC-01 10848,1 1106,2 348,4 31,1| 0,000031
TLC-02 10940,3 1115,6 392,3 27,9| 0,000028
TLC-03 10520,6 1072,8 462,3 22,8| 0,000023
TLC-04 X X X X X
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TLC-05 10857,9 1107,2 475,5 419,7 22,8| 0,000023
TPV-01 4750,0 484,4 24,3 195,1| 0,000195
TPV-02 9700,0 989,1 51,8 187,3| 0,000187
TPV-03 5956,6 607,4 30,3 196,3 | 0,000196
TPV-04 11724,8 1195,6 61,0 192,3| 0,000192
TPV-05 8250,3 841,3 42,7 42,0 193,3| 0,000193
TPC-01 2695,8 274,9 14,4 187,0| 0,000187
TPC-02 8868,2 904,3 44,7 198,5| 0,000198
TPC-03 10791,2 1100,4 57,7 186,9| 0,000187
TPC-04 8870,2 904,5 46,8 189,5| 0,000189
TPC-05 5937,9 605,5 32,1 39,2 185,1| 0,000185
Elaborado por: El Investigador
Esfuerzo Maximo Laterales (omax)
500,0
450,0
400,0
__ 3500 —
g 300,0 —
~— 250,0 — o
g 200,0 ~— Lateral Vidrio
© 150,0 -— B | ateral Carbono
100,0 —
50,0 —
0,0
1 2 3 4

# de Probetas Ensayadas

Figura 4. 5 Esfuerzo Maximo a Traccion simulando Laterales del Fuselaje

Elaborado por: El Investigador
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Esfuerzo Maximo Lateral Promedio (cmax)

Lateral Vidrio

B Lateral Carbono

Promedio de probetas

Figura 4. 6Esfuerzo Maximo a Traccién Promedio
Elaborado por: El Investigador

De estas gréficas 4.5 y 4.6 presentadas se puede determinar que el esfuerzo maximo
promedio a traccion de los fuselajes (Vidrio y Carbono) para los laterales en los
Vehiculos Aéreos No Tripulados (UAV’s) que se producen actualmente en el

CIDFAE, respecto a los materiales:
o Resina Epoxi + 2 Capas de Carbono y 2 Capas de Kevlar.
o Resina Epoxi + 2 Capas de Vidrio y 3 Capas de Kevlar.

Y estratificaciobn manual utilizada, provocan un esfuerzo maximo promedio son:
e Para los laterales de Vidrio (TLV) 325.6 Mpa.
e Para los laterales de Carbono (TLC) 419.7 Mpa.
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Esfuerzo Maximo Piso (omax)
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Piso Vidrio

Bl Piso Carbono

Figura 4. 7 Esfuerzo Maximo a Traccion simulando el Piso del Fuselaje

Elaborado por: El Investigador

Esfuerzo Maximo Piso Promedio (cmax)

_42:0

Promedio de Probetas

Piso Vidrio

B Piso Carbono

Figura 4. 8Esfuerzo Maximo a Traccién Promedio
Elaborado por: El Investigador
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De las graficas 4.7 y 4.8 presentadas se puede determinar que el esfuerzo maximo
promedio a traccién de los fuselajes (Vidrio y Carbono) para el piso en los Vehiculos
Aéreos No Tripulados (UAV’s) que producen actualmente en el CIDFAE, respecto a
los materiales:
o Resina Epoxi + 2 Capas de Carbono + 1 de Honeycom Structure y 2
Capas de Kevlar.
o Resina Epoxi + 2 Capas de Vidrio + 1 de Honeycom Structure y 3

Capas de Kevlar.

Y estratificacion manual utilizada, provocan un esfuerzo méximo promedio son:
e Para el piso de Vidrio (TPV) 42 Mpa.
e Para el piso de Carbono (TPC) 39.2 Mpa.

4.1.3.2 ESFUERZO MAXIMO A FLEXION

El andlisis del esfuerzo maximo a flexion se realizé en la maquina Tinius Olsen tipo
Ay siguiendo la norma ASTM D 7264-07, para el dimensionamiento de las probetas
que fue de 160mm de largo, 13 mm de ancho, la distancia entre puntos estd en
funcién del espesor de la probeta, sin embargo existe un solo médulo de montaje para
ensayos a flexion el cual la distancia entre puntos es 91,15 mm. Se procedié al ensayo

tomando las siguientes consideraciones:

Tabla 4. 5 Especificaciones Técnicas para el Ensayo a Flexion
CARACTERISTICA DETALLE OBSERVACION

Dimensionamiento de Probeta (mm) | 160x13xespesor

Componente de Matriz Resina Epoxi

Fibra de Carbono
Fibra de Vidrio
Kevlar
Honeycomb

Componente de Refuerzo

Tipo de Estratificacion Manual

Tiempo de Curado antes del Ensayo 60 dias
Norma a Utilizar ASTM D3039-00 En f(e)= 4,26
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Maquina Universal
Equipo de Ensayo de ensayos Serie L
Tinius Olsen, tipo A

Velocidad de Ensayo 2mm/min

Elaborado por: El Investigador

Se determinaron para este ensayo cinco probetas para cada caso ya antes
mencionados, bajo caracteristicas geométricas establecidas en la Norma ASTM
D7264-07 (Tabla 4.2), las cuales se sometieron a una carga constante, utilizando la
maquina Universal de ensayos Tinius Olsen tipo A, la cual luego de un tiempo
determinado de aplicacion de carga se espera su colapso obteniendo la carga méxima
a la cual la probeta fallo, dato con el cual se obtiene el Esfuerzo Maximo con la

siguiente ecuacion:

3PL
Omaxf = 2bh2

Donde:

omax= Esfuerzo maximo a la Flexion
P = fuerza aplicada (N).

L = longitud entre apoyos (mm).

b = ancho de la probeta (mm).

h = espesor de la probeta (mm).

La tabulacién de datos después de los ensayos de las cinco probetas por cada caso

simulando los diferentes procesos en los que esta estructurado el Fuselaje. Se muestra

a continuacion:

Tabla 4. 6 Ensayos Mecanicos a Flexion
ENSAYOS MECANICOS
RESISTENCIA A LA FLEXION

FLV-01 44,1 4,5 317,7 38,0| 0,000038
FLV-02 50,0 51 416,0 32,9| 0,000033
FLV-03 52,0 5,3 302,3 47,0| 0,000047
FLV-04 54,9 5,6 336,2 44,7 | 0,000045
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FLV-05 47,1 4,8 274,2 329,3 46,9 X
FLC-01 56,9 5,8 462,6 33,6 | 0,000034
FLC-02 40,2 4,1 263,3 41,8| 0,000042
FLC-03 42,2 4,3 315,3 36,6| 0,000037
FLC-04 X X X 33,1 X
FLC-05 56,9 5,8 503,1 386,1 30,9| 0,000031
FPV-01 101,0 10,3 5,8 4755,0| 0,004755
FPV-02 48,1 4,9 2,6 5041,6 | 0,005042
FPV-03 158,9 16,2 9,0 4822,3| 0,004822
FPV-04 130,4 13,3 7,3 4858,9 | 0,004859
FPV-05 123,6 12,6 6,6 6,3 5146,4| 0,005146
FPC-01 215,7 22,0 12,3 4801,2| 0,004801
FPC-02 239,3 24,4 12,7 5165,3| 0,005165
FPC-03 446,2 45,5 26,0 4691,0| 0,004691
FPC-04 201,0 20,5 11,1 4971,6| 0,004972
FPC-05 X X X 15,5 5218,1 X
Elaborado por: El Investigador
Esfuerzo Maximo Laterales (omax)
600,0
500,0
’g 400,0
>
~ 300,0 —
é Lateral Vidrio
% 200,0 — B | ateral Carbono
100,0 —
0,0
1 2 3 4 5
# de Probetas Ensayadas

Figura 4. 9 Esfuerzo Maximo a Flexion
Elaborado por: El Investigador
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Esfuerzo Maximo Lateral Promedio (cmax)
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Lateral Vidrio
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Omax (MPa)

Promedio de Probetas

Figura 4. 10Esfuerzo Maximo a Flexion Promedio
Elaborado por: El Investigador

De los datos estadisticos se puede determinar que el esfuerzo maximo promedio a
flexion en los laterales de los fuselajes (Vidrio y Carbono) en los Vehiculos Aéreos

No Tripulados (UAV’s) que producen actualmente en el CIDFAE, respecto a los

materiales.
Provocan un esfuerzo maximo promedio de:
Para los laterales de Vidrio (FLV) 329.3 Mpa.

Para los laterales de Carbono (FLC) 386.1 Mpa.
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Esfuerzo Maximo Piso (omax)
30,0
25,0
= 20,0
A
g’ 15,0
g Piso Vidrio
© 10,0 M Piso Carbono
50 +— —
0,0
1 2 3 4 5
# Probetas Ensayadas
Figura 4. 11: Esfuerzo Maximo a Flexidon
Elaborado por: El Investigador
Esfuerzo Maximo Piso Promedio (omax)
200 ey
£ 150 17 ~
= - o Piso Vidrio
~ 10,0 1 -l 6,3
’é B Piso Carbono
c 501
0,0 -
Promedio de probetas

Figura 4. 12: Esfuerzo Maximo a Flexion Promedio
Elaborado por: El Investigador

De los datos obtenidos se puede determinar que el esfuerzo maximo promedio a

flexion de los fuselajes (Vidrio y Carbono) para el piso en los Vehiculos Aéreos No
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Tripulados (UAV’s) que producen actualmente en el CIDFAE, respecto a los
materiales.
Provocan un esfuerzo maximo promedio de:

e Para el piso de Vidrio (FPV) 6.33 Mpa.

e Para el piso de Carbono (FPC) 15.5 Mpa.

4.1.3.3 ESFUERZO MAXIMO AL IMPACTO

El ensayo de impacto tiene por objetivo determinar la resistencia al impacto por la
caida de un dardo, hasta que el material falle, lo cual se realizd bajo las siguientes

condiciones:

Tabla 4. 7 Especificaciones Técnicas para el Ensayo a Impacto.

CARACTERISTICA DETALLE OBSERVACION

Dimensionamiento de Probeta (mm) | 58x58xespesor

Componente de Matriz Resina Epoxi e=4,26
Fibra de Carbono

Componente de Refuerzo Fibra de Vidrio
Kevlar
Honeycomb

Tipo de Estratificacion Manual

Tiempo de Curado antes del Ensayo 60 dias

Norma a Utilizar ASTM D5628 En f(e)=4,26
M4dquina de Impacto

Equipo de Ensayo por caida de dardo
para polimeros

Variacidn de altura 200 mm

Masa del Impactador 216,1 gr.

Elaborado por: El Investigador

Se caracterizaron cinco probetas de cada parte del fuselaje en fibra de vidrio y fibra
de carbono respectivamente con sus fibras adicionales, bajo caracteristicas
geométricas establecidas en la Norma ASTM D5628 (Tabla 4.2), se sometieron a
energia de impacto por caida de dardo a diferentes alturas, tomando como base la
altura de 600 mm; altura obtenida por fallos preliminares en probetas ensayadas sin
ningun registro en la maquina de impacto de dardo para polimeros, hasta diagnosticar
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la atura a la que las probetas codificadas fallan, determinando asi la altura de ruptura
de las probetas y tomando la masa del dardo, tomando el factor de conversion a (J),
como lo muestra la siguiente ecuacion (ASTM-D5628):
MEF = hwf
Donde:
MEF = Resistencia Maxima al Impacto o Energia Maxima de Ruptura (J)
h = Altura Maxima de Ruptura (mm)
w = Masa Maxima de Ruptura (kg)
f = Factor de Conversién a Joules. (f = 9,80665 x 10”-3 si h=mm y w=Kkg.)

Tabla 4. 8 Ensayos Mecanicos a Impacto

ENSAYOS MECANICOS

RESISTENCIA AL IMPACTO

ILV-01 1,00 1000 0,2161 2,12
ILV-02 0,80 800 0,2161 1,70
ILV-03 0,70 700 0,2161 1,48
ILV-04 0,66 660 0,2161 1,40
ILV-05 0,62 620 0,2161 1,31 1,602
ILC-01 0,80 800 0,2161 1,70
ILC-02 0,80 800 0,2161 1,70
ILC-03 0,75 750 0,2161 1,59
ILC-04 0,72 720 0,2161 1,53
ILC-05 0,77 770 0,2161 1,63 1,628
IPV-01 1,09 1090 0,2161 2,31
IPV-02 1,11 1110 0,2161 2,35
IPV-03 1,13 1130 0,2161 2,39
IPV-04 1,13 1130 0,2161 2,39
IPV-05 1,08 1080 0,2161 2,29 2,348
IPC-01 1,37 1370 0,2161 2,90
IPC-02 1,27 1270 0,2161 2,69
IPC-03 1,21 1210 0,2161 2,56
IPC-04 1,21 1210 0,2161 2,56
IPC-05 1,19 1190 0,2161 2,52 2,649

Elaborado por: El Investigador
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Energia de Impacto Lateral Promedio (MEF)
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Figura 4. 13 Resistencia Maxima al Impacto de los Laterales Promedio
Elaborado por: El Investigador

De los estos datos se puede determinar que el esfuerzo maximo promedio al impacto

de los fuselajes (Vidrio y Carbono) para los laterales en los Vehiculos Aéreos No

Tripulados (UAV’s) que producen actualmente en el CIDFAE, respecto a los
materiales.

Provocan un esfuerzo méximo promedio de:

e Para los laterales de Vidrio (ILV) 1.602 Mpa.
e Para los laterales de Carbono (ILC) 1.628 Mpa.
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Energia de Impacto Piso Promedio (MEF)
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Figura 4. 14 Resistencia Maxima al Impacto del Piso Promedio
Elaborado por: El Investigador

De los estos datos se puede determinar que el esfuerzo maximo promedio al impacto
de los fuselajes (Vidrio y Carbono) para el piso en los Vehiculos Aéreos No

Tripulados (UAV’s) que producen actualmente en el CIDFAE, respecto a los
materiales.

Provocan un esfuerzo maximo promedio de:
e Para el piso de Vidrio (IPV) 2.348 Mpa.
e Para el piso de Carbono (IPC) 2.649 Mpa.
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Tabla 4. 9 Resultados de Propiedades Mecanicas Obtenidas

LATERALES TLV 3256
TRACCION ILC 4197
PISO TPV 42
TPC 39,2
LATERALES oY 329.3
FLEXION FLC 386,1
PISO FPV 6.3
FPC 15,5
LATERALES L/ 1,602
IMPACTO L 1,628
PISO IPV 2,348
IPC 2,649
Elaborado por: El Investigador
4.1.4 CARACTERISTICAS DE RESINA EPOXI UTILIZADA.

415

4.1.6

4.1.7

Ver Anexo 1: Ficha Técnica de Resina Epoxi

CARACTERISTICAS DE LA FIBRA DE VIDRIO.

Ver Anexo 2: Ficha Técnica Fibra de Vidrio.

CARACTERISTICAS DE LA FIBRA DE ARAMIDA (KEVLAR).

Ver Anexo 3: Ficha Técnica Fibra de Aramida.

CARACTERISTICAS DE LA FIBRA DE CARBONO.

Ver Anexo 4: Ficha Técnica Fibra de Carbono.
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4.1.8

CARACTERISTICAS DEL HONEYCOMB ESTRUCTURE.

Ver Anexo 5: Ficha técnica Honeycomb Estructure.

4.1.9

DETERMINACION DE LA FRACCION VOLUMETRICA.

La determinacidn de las fracciones volumétricas del Fuselaje en los diferentes

compuestos:

Fuselaje de Carbono:

Laterales. 2 Capas de Carbono y 2 Capas de Kevlar.

Piso. 2 Capas de Carbono, 1 Capa de Honeycomb Structure y 2 Capas de
Kevlar.

Fuselaje de Vidrio:

Laterales. 2 Capas de Vidrio y 3 Capas de Kevlar.

Piso. 2 Capas de Carbono, 1 Capa de Honeycomb Structure y 3 Capas de

Kevlar.
Para determinar la Fraccién VVolumétrica, se tiene como refuerzo: La fibra de
vidrio, fibra de carbono, fibra de aramida (Kevlar), honeycomb structure y

como matriz: La resina epoxi. Con estos parametros se considera la regla de

las mezclas de los compuestos por fibras, la cual estable que:

Pc = fmPm + frpr (4.1)
Donde;

p.= Densidad del Compuesto
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fm= Fraccion Volumétrica de la Matriz
pm= Densidad de la Matriz
f,-= Fraccion Volumétrica del Refuerzo

pr= Densidad del Refuerzo

Y considerando también qué:

fn=1-F (4.2)

Para la determinacion de las densidades de los compuestos; asi como para las
densidades de las fibras o refuerzos, se determinaron experimentalmente para
cada una de ellas, por no contar con fichas técnicas de los materiales en las
instalaciones del CIDFAE. Siendo la Resina Epoxi de marca AEROPOXI la

Unica con la que se cuenta con informacién detallada.
Para los calculos se tomd estos datos experimentales con resultados

satisfactorios que se presentan a continuacién para cada parte y tipo de

fuselaje:

LATERAL CARBONO

Determinamos de la ecuacién 4.1

Pc = fmPm + fror
pe= = fr)pm + fror
pe = A = f)pm + fr(Prc+PFK)

T
222 =1 fr)lllg +fr(093g—+144g I
cm
gr gr gr gr
222 =112 1Ty 237 0
gr gr gr gr
22— = —f1 1Ty 237 5

gr gr
1,09— = f,1,26—
/09 cm3 fr1, 6cm3
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f. = 0,865 = 87%

Considerando la ecuacion 4.2:

fn = 0,13 = 13%

Con los célculos realizados; la fraccion Volumétrica del Refuerzo dentro del
compuesto en los laterales del Fuselaje de Carbono + Kevlar corresponde al 87%;

mientras que de la Matriz correspondiente a la Resina Epoxi es del 13%

e PISO CARBONO

Pc = fmPm + frPr
pc =1 = fL)pm + fror
pe == fr)pm + fr(Prc + Pu + Prk)

0,65 = (1= LU= =+ £.(093 =+ 028 + 144
0,65% - 1,11%—]11,11% +ﬂ2,65%
0,655~ 11102 = —f 1,110k £265-7

lo.ael T = 1542

fr = 0,299 = 30%

fn = 0,70 = 70%
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Cumplidos los célculos, la fraccion Volumétrica del Refuerzo dentro del compuesto
en el piso del Fuselaje de Carbono + Honeycomb + Kevlar corresponde al 30%;

mientras que de la Matriz correspondiente a la Resina Epoxi es del 70%

e LATERAL VIDRIO

Pc = fmpm + f;ﬂpr

pc == f)pm + fror
pe= (= fr)pm + fr(Prv+PFK)

T
chﬁ (1 fr)lllg +fr(o7g +144—)
Tr
2%_1119 fr111‘q—+fr214g—
gr gr gr gr
2 1

gr gr
0,89—— = £,1,03—
cm3 Jr cm3

f. = 0,864 = 86%

fn = 0,14 = 14%

De estos calculos se puede decir qué: La fraccion Volumétrica del Refuerzo dentro
del compuesto en los laterales del Fuselaje de Vidrio + Kevlar corresponde al 86%;

mientras que de la Matriz correspondiente a la Resina Epoxi es del 14%
e PISO VIDRIO

Pc = fmPm + frPr
Pec = (1 - ﬁ’)pm + f;"pr
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=(1- fr)Pm + fr(Prv + Pu + Prk)

071g—_(1 fr)111 +fr(07—+028g—+144—)
gr__ g__ 9r 9r
0710 =111 pi 1T 240 0
gr gr gr gr

0715~ 111 = —f111-—+f,242

|04| I fr131g—

f. = 0,305 = 31%

fn = 0,69 = 69%

De célculos desarrollados se dice qué: La fraccion Volumétrica del Refuerzo dentro
del compuesto en piso del Fuselaje de Vidrio + Honeycomb + Kevlar corresponde

al 31%; mientras que de la Matriz correspondiente a la Resina Epoxi es del 69%

4.1.10 PROPIEDADES, CONFIGURACION Y FRACCIONES
VOLUMETRICAS DE LOS MATERIALES COMPUESTOS EN
ESTUDIO.

4.1.11 DETERMINACION DE DENSIDAD DE LA RESINA EPOXI.

La densidad se determiné por el proceso gravimétrico, se obtuvo un cuerpo solido de
resina epoxi catalizada, a temperatura ambiente de entre 18 — 20 °C y humedad
relativa de 61% y a presion atmosférica; con lo cual se tuvo una densidad del
1,11 gricc
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4.1.12 DETERMINACION DE DENSIDAD DE LA FIBRA DE CARBONO.

La fibra de carbono uno de los refuerzos del compuesto y utilizada en esta
investigacion se determind su densidad mediante el proceso gravimétrico, con un
cierto volumen de fibra de carbono, que como primer paso fue pesado en una balanza
digital de marca BOECO, a continuacion se introdujo en un volumen especifico de
resina epoxi sin catalizador, contenido en un vaso de precipitacién de 150 ml, a
temperatura ambiente de entre 18 — 20 °C y a presion atmosférica; la cual produjo una
densidad de 0,93 gr/cc

4.1.13 DETERMINACION DE DENSIDAD DE LA FIBRA DE ARAMIDA O
KEVLAR.

El Kevlar es otro de los refuerzos del compuesto y utilizada en esta investigacion
similar se determind su densidad mediante el proceso gravimétrico, con un cierto
volumen de fibra de aramida, como primer paso fue pesado en una balanza digital de
marca BOECO, a continuacion se introdujo en un volumen especifico de resina epoxi
sin catalizador, contenido en un vaso de precipitacion de 150 ml, a temperatura
ambiente de entre 18 — 20 °C y a presion atmosférica; la cual produjo una densidad de
1,44 gr/cc

4.1.14 DETERMINACION DE DENSIDAD DE LA FIBRA DE VIDRIO.

La fibra de vidrio que compone unos de los dos tipos de fuselaje en los refuerzos del
compuesto se determind su densidad mediante el proceso gravimétrico, con un cierto
volumen de fibra de vidrio, que como primer paso fue pesado en una balanza digital
de marca BOECO, a continuacién se introdujo en un volumen especifico de resina
epoxi sin catalizador, contenido en un vaso de precipitacién de 150 ml, a temperatura
ambiente de entre 18 — 20 °C y a presion atmosférica; la cual produjo una densidad de

0,7 gr/cc
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4.1.15 DETERMINACION DE DENSIDAD DEL HONEYCOMB
STRUCTURE.

El Honeycomb es el refuerzo que prima en el piso del fuselaje; se determind su
densidad mediante el proceso gravimétrico, con un cierto volumen de fibra de
carbono, que como primer paso fue pesado en una balanza digital de marca BOECO,
a continuacion se introdujo en pedazos en un volumen especifico de resina epoxi sin
catalizador, contenido en un vaso de precipitacion de 150 ml, a temperatura ambiente
de entre 18 — 20 °C y a presion atmosférica; la cual produjo una densidad de 0,28

gricc

4.1.16 PROPUESTA DE CONFIGURACION DE LOS MATERIALES
COMPUESTOS.

Para determinar la nueva configuracion se toma dos variables como son:
configuracién de las fibras sinteticas (FV, FC, K, H) y sus fracciones volumeétricas,
en lo que tiene que ver en Refuerzo y Matriz (RE). Con esto se trata de unificar un
solo tipo de Fuselaje con caracteristicas y funcionalidad acorde a las necesidades que
un Vehiculo Aéreo No Tripulado (UAV) requiere. Se plantea una propuesta en la

configuracién de los materiales a continuacion:

Tabla 4. 10 Identificacion de los Materiales Comiuestos

Resina Epoxi AEROPOXY
PR2032/PH3660
MATERIALES
COMPUESTOS S-Glass
Laterales y Piso del . - 5.59 onz/sq.yd _
Fuselaje Fibra de Vidrio Thread Count 18x18 0; 45°
Width: 60”
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Style 284
Width: 50”
Fibra de Carbono |Weight: 5.7 0z/sq. | 0; 45°
yard

WxF: 12 x 12
Weave: Till 2/2

Sytle 285

Kevlar Width 387 0: 450
WxF: 17x17

Weave Crow

1/4 Inch Thick, 1/8
Honeycomb Inch Cell, thickness | 0; 45°

5mm

Elaborado por: El Investigador
Fuente: Aircraftspruce.com

4.1.17 PROPUESTA DE LAS FRACCIONES VOLUMETRICAS DEL
REFUERZO Y MATRIZ.

La propuesta de configuracion de los refuerzos del material compuesto y del
nuevo material compuesto que se utilizaron en la investigacion, hace necesario
proponer las posibles fracciones volumétricas que estas puedan alcanzar, pasando
por un analisis logico y de experiencia en el manejo y conocimiento del proceso
de manufactura en partes y piezas que comprenden el fuselaje de los vehiculos
aéreos no tripulados (UAV). Las fracciones volumétricas que se proponen estan
en directa relacién a las siguientes consideraciones:

Materiales de Compuesto Lateral Referencial 1 = Resina Epoxi (RE) que es la
matriz + Fibra de Carbono (FC) + Fibra de Aramida o Kevlar (K) que es el
refuerzo.

Materiales de Compuesto Lateral Referencial 2 = Resina Epoxi (RE) que es la
matriz + Fibra de Vidrio (FV) + Fibra de Aramida o Kevlar (K) que es el

refuerzo.
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Materiales de Compuesto Piso Referencial 1 = Resina Epoxi (RE) que es la
matriz + Fibra de Carbono (FC) + Fibra de Aramida o Kevlar (K) + Honeycomb
Structure (H) que es el refuerzo.

Materiales de Compuesto Piso Referencial 2 = Resina Epoxi (RE) que es la
matriz + Fibra de Vidrio (FV) + Fibra de Aramida o Kevlar (K) + Honeycomb

Structure (H) que es el refuerzo.

Se determina ademas la codificacion necesaria para identificar las nuevas

configuraciones de los materiales compuestos asi:

Laterales de Carbono en sus 4 configuraciones propuestas
Lateral Carbono 1 (CL 1)

Lateral Carbono 2 (CL 1)

Lateral Carbono 3 (CL 111)

Lateral Carbono 4 (CL 1V)

Piso de Carbono en sus 2 configuraciones propuestas
e Piso Carbono 1 (CP 1)
e Piso Carbono 2 (CP 1)

Laterales de Vidrio en sus 4 configuraciones propuestas
e Lateral Vidrio 1 (VL)
e Lateral Vidrio 2 (VL II)
e Lateral Vidrio 3 (VL IlI)
e Lateral Vidrio 4 (VL IV)

Piso de Vidrio en sus 2 configuraciones propuestas

e Piso Vidrio 1 (VP I)
e Piso Vidrio 2 (VP 1)
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Tabla 4. 11 Ensayos iniciales en funcion del porcentaje referencial calculado

Definiciones
V=Volimen
m=masa

Fv= Fibra de Vidrio
Fc= Fibra de Carbono

Configuracién
del Refuerzo

K= Fibra de Aramida o Kevlar
H= Honeycomb Structure

% Orden de Orientacion
aproximado | capas de capas
del total de (Grados)

refuerzo

86% | Fc-K-K-Fc 0-45-45-0

86% | Fc-K-K-Fc 0-0-45-45

69% | Fc-Fc-K-Fc | 0-45-45-0

69% | Fc-Fc-K-Fc | 0-0-45-45
Fc-Fc-H-K- | 0-45-45-45-

69% | Fc 0
Fc-Fv-H-K- | 0-45-45-45-

70% | Fc 0

Para estimar el 100% del compuesto matriz Resina Epoxi "AEROPOXI"

Honeycomb es imperceptible en fraccidon volumétrica

Elaborado por: El Investigador
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Tabla 4. 12: Ensayos iniciales en funcion del porcentaje referencial calculado para el Fuselaje de Vidrio

Sf\f/lg;lc;;gis Fv= Fibra de Vidrio K= Fibra de Aramida o Kevlar
m_—masa Fc= Fibra de Carbono H= Honeycomb Structure

Configuracién % Orden de Orientacion
del Refuerzo aproximado | capas de capas
del total de (Grados)
refuerzo

88% | Fv-K-K-K-Fv 0-45-0-45-0
88% | Fv-K-K-K-Fv 45-0-45-0-45
81% | Fv-C-K-K-Fv 0-0-0-0-0
74% | Fv-C-K-C-Fv 0-45-0-45-0
Fv-Fv-H-K-Fv- | 0-45-45-45-0-
76% | Fv 0
0-45-45-45-0-
82% | Fv-K-H-K-Fv-Fv | 0

Para estimar el 100% del compuesto matriz Resina Epoxi "AEROPOXI"

Honeycomb es imperceptible en fraccién volumétrica

Elaborado por: El Investigador



En esta primera parte de los ensayos y en funcién de la configuracién detallada en las

tablas anteriores, se realizaron unicamente ensayos a Flexion; ya que si se hace un

analisis de esfuerzos al que el Fuselaje esta expuesto desde la obtencion de la pieza

hasta su puesta en vuelo, hace que se considere que el primer esfuerzo solicitado sea a

Flexion.

Tabla 4. 13 Dimensionamiento de probetas para ensayos a Flexion Fuselaje Carbono

ASTM

Fc-K-K-Fc 0-45-45-0 86% 6 | FLEXION |D7265-07 |13*160*e
ASTM

Fc-K-K-Fc 0-0-45-45 86% 6 | FLEXION |D7265-07 |13*160*e
ASTM

Fc-Fc-K-Fc 0-45-45-0 69% 6 | FLEXION |D7265-07 |13*160*e
ASTM

Fc-Fc-K-Fc 0-0-45-45 69% 6 | FLEXION |D7265-07 |13*160*e
ASTM

Fc-Fc-H-K-Fc | 0-45-45-45-0 69% 6 | FLEXION |D7265-07 |13*160*e
ASTM

Fc-Fv-H-K-Fc | 0-45-45-45-0 70% 6 | FLEXION |D7265-07 |13*160*e

Elaborado por: El Investigador
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Tabla 4. 14 Dimensionamiento de probetas para ensayos a Traccion Fuselaje Carbono

ASTM D-

Fc-K-K-Fc 0-45-45-0 86% 6 | TRACCION | 3039-00 |25*250*e
ASTM D-

Fc-K-K-Fc 0-0-45-45 86% 6 | TRACCION | 3039-00 |25*250*e
ASTM D-

Fc-Fc-K-Fc 0-45-45-0 69% 6 | TRACCION | 3039-00 |25*250*e
ASTM D-

Fc-Fc-K-Fc 0-0-45-45 69% 6 | TRACCION | 3039-00 |25*250*e
ASTM D-

Fc-Fc-H-K-Fc | 0-45-45-45-0 69% 6 | TRACCION | 3039-00 |25*250*e
ASTM D-

Fc-Fv-H-K-Fc | 0-45-45-45-0 70% 6 | TRACCION | 3039-00 |25*250*e

Elaborado por: El Investigador

Tabla 4. 15 Dimensionamiento de probetas para ensayos a Impacto Fuselaje Carbono

ASTM

Fc-K-K-Fc 0-45-45-0 86% 6 | IMPACTO | D5628-10 58*58*e
ASTM

Fc-K-K-Fc 0-0-45-45 86% 6 | IMPACTO | D5628-10 58*58*e
ASTM

Fc-Fc-K-Fc 0-45-45-0 69% 6 | IMPACTO | D5628-10 58*58*e
ASTM

Fc-Fc-K-Fc 0-0-45-45 69% 6 | IMPACTO | D5628-10 58*58*e
ASTM

Fc-Fc-H-K-Fc | 0-45-45-45-0 69% 6 | IMPACTO | D5628-10 58*58*e
ASTM

Fc-Fv-H-K-Fc | 0-45-45-45-0 70% 6 | IMPACTO | D5628-10 58*58*e

Elaborado por: El Investigador
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Tabla 4. 16 Dimensionamiento de

robetas para ensayos a Flexion Fuselaje Vidrio

ASTM

Fv-K-K-K-Fv 0-45-0-45-0 88% 6 | FLEXION |D7265-07 |13*160*e
ASTM

Fv-K-K-K-Fv 45-0-45-0-45 88% 6 | FLEXION |D7265-07 |13*160*e
ASTM

Fv-C-K-K-Fv 0-0-0-0-0 81% 6 | FLEXION |D7265-07 |13*160*e
ASTM

Fv-C-K-C-Fv 0-45-0-45-0 74% 6 | FLEXION |D7265-07 |13*160*e
Fv-Fv-H-K-Fv- ASTM

Fv 0-0-45-45-0-0 76% 6 | FLEXION |D7265-07 |13*160*e
0-45-45-45-0- ASTM

Fv-K-H-K-Fv-Fv | 0 82% 6 | FLEXION |D7265-07 |13*160*e

Tabla 4. 17 Dimensionamiento de

Elaborado por: El Investigador

robetas para ensayos a Traccion Fuselaje Vidrio

ASTM D-

Fv-K-K-K-Fv 0-45-0-45-0 88% 6 | TRACCION | 3039-00 25*250%*e
ASTM D-

Fv-K-K-K-Fv 45-0-45-0-45 88% 6 | TRACCION | 3039-00 25*250%e
ASTM D-

Fv-C-K-K-Fv 0-0-0-0-0 81% 6 | TRACCION | 3039-00 25*250%e
ASTM D-

Fv-C-K-C-Fv 0-45-0-45-0 74% 6 | TRACCION | 3039-00 25*250%e
Fv-Fv-H-K-Fv- ASTM D-

Fv 0-0-45-45-0-0 76% 6 | TRACCION | 3039-00 25*250%*e
0-45-45-45-0- ASTM D-

Fv-K-H-K-Fv-Fv | O 82% 6 | TRACCION | 3039-00 25*250%e

Elaborado por: El Investigador
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Tabla 4. 18 Dimensionamiento de probetas para ensayos a Impacto Fuselaje Vidrio

DIMENSIONAMIENTO DE PROBETAS PARA ENSAYOS A TRACCION DEL FUSELAJE DE VIDRIO SEGUN NORMA
ASTM D-3039-00

PARTE
DEL FRACCION ORIENTACION | % REF | No DE ENSAYOS |[NORMA | DIMENSION
# | FUSELAJE | VOLUMETRICA | FIBRAS APROX | PROBETAS
ASTM D-
Fv-K-KK-Fv | 0-45-0-45-0 88% 6| IMPACTO |3039-00 | 58*58%e
ASTM D-
sroin Los | FACKKFy | 45045045 88% 6| IMPACTO | 3039-00 | 58*58*e
ASTM D-
RE'\QS{(T)EE% g FU-CKAKFv | 0-0-00-0 81% 6| IMPACTO | 3039-00 | 58*58*e
- ASTM D-
A FLEXION oo
Fv-C-K-C-Fv | 0-45-0-45-0 74% 6| IMPACTO | 3039-00 | 58*58*e
Fv-Fv-H-K-Fv- ASTM D-
Fv 0-0-45-45-0-0 76% 6| IMPACTO |3039-00 | 58*58%e
0-45-45-45-0- ASTM D-
Fv-K-H-K-Fv-Fv |0 82% 6| IMPACTO |3039-00 | 58*58%e

Elaborado por: El Investigador

4.1.18 ENSAYO A FLEXION DEL MATERIAL COMPUESTO.

El ensayo de flexion para los nuevos materiales compuestos se calcula o determina
mediante lo establecido bajo las mismas consideraciones del ensayo a flexién de los

ensayos preliminares.

4.1.18.1 ESFUERZO MAXIMO A FLEXION

Se caracterizaron seis probetas de los nuevos compuestos en funcién de la
fraccion volumétrica y orientacion de las fibras, bajo caracteristicas
geomeétricas establecidas en la Norma ASTM D7265-07. El esfuerzo maximo
se obtuvo de igual manera que se lo realizo para los ensayos preliminares; es

decir bajo la relacion:

3PL
Omaxf = 2bh2

Donde:
omax= Esfuerzo maximo a la Flexién

P = fuerza aplicada (N).
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L = longitud entre apoyos (mm).

b = ancho de la probeta (mm).

h = espesor de la probeta (mm).

Como es de suponerse se analizara los dos fuselajes en cuestion:

A. FUSELAJE DE CARBONO

Tabla 4. 19 Datos Técnicos del material compuesto testigo de las pruebas iniciales

DATOS TECNICOS DEL MATERIAL COMPUESTO TESTIGO DE LAS PRUEBAS INICIALES

COMPUESTO PREDOMINANTE - FIBRA DE CARBONO

Fecha: 02-abr-15 |Cuidad: |Quito
Lugar: Laboratorio de nuevos materiales de la Escuela Politécnica
Maquina: Maquina Universal Tinius Olsen |Norma: D 7265-07
Tipo de Ensayo: Flexion Estratificacion: Vacio
Matriz: Resina Epoxi Frac. Volumetrica 14%
Refuerzo: Fibra de Carbono, Kevlar [Frac. Volumetrica 86%
Orden de capas: Fc-K-K-Fc Num. de probetas 6
Orientacién fibras: 0-45-45-0 Velocidad de Ensayo 5mm/min
Dimension de probetas |13 x 160 x espesor Responsable: .
Jacome A.
(mm)
DATOS Y RESULTADOS
Esfuerzo
L, . Carga , .
(CLI) # Carga Maxima (Kgf) , . Maximo | Area (mm)
Maxima (N)
(Mpa)

1 4,9 48,1 345,9 38,0

2 4,7 46,1 383,4 32,9

3 5,9 57,9 336,5 47,0

4 5,2 51,0 312,2 44,7

5 51 50,0 291,3 46,9

6 4,8 47,1 382,8 33,6
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Figura 4. 15 Esfuerzo Maxima al Impacto del Piso Promedio
Elaborado por: El Investigador

Tabla 4. 20 Datos Técnicos del material compuesto testigo de las pruebas iniciales

DATOS TECNICOS DEL MATERIAL COMPUESTO TESTIGO DE LAS PRUEBAS INICIALES

COMPUESTO PREDOMINANTE - FIBRA DE CARBONO

Fecha: 02-abr-15 |Cuidad: |Quito
Lugar: Laboratorio de nuevos materiales de la Escuela Politécnica
Maquina: Maquina Universal Tinius Olsen |Norma: D 7265-07
Tipo de Ensayo: Flexién Estratificacion: Vacio
Matriz: Resina Epoxi Frac. Volumetrica 14%
Refuerzo: Fibra de Carbono, Kevlar |Frac. Volumetrica 86%
Orden de capas: Fc-K-K-Fc Num. de probetas 6
Orientacion fibras: 0-0-45-45 Velocidad de Ensayo 5mm/min
Dimension de probetas |13 x 160 x espesor Responsable: ,
Jacome A.
(mm)
DATOS Y RESULTADOS
Esfuerzo
- Carga ‘-
(CLI)# Carga Maxima (Kgf) L. Maximo | Area (mm)
Maxima (N)
(Mpa)

1 5,2 51,0 367,1 38,4

2 5,4 53,0 440,5 35,4

3 X X X X

4 5,4 53,0 324,2 45,7

5 5,7 55,9 325,6 41,2

6 5,9 57,9 470,6 32,5

91




B Gmax

500,0
450,0
400,0
350,0
300,0
250,0
200,0
150,0
100,0

Esfuerzo Maximo (MPa)

50,0

0,0

1 2 3

4 5 6

Numero de Probetas

Figura 4. 16 Esfuerzo Maxima al Impacto del Piso Promedio

Elaborado por: El Investigador

Tabla 4. 21 Datos Técnicos del material compuesto testigo de las pruebas iniciales

DATOS TECNICOS DEL MATERIAL COMPUESTO TESTIGO DE LAS PRUEBAS INICIALES

COMPUESTO PREDOMINANTE - FIBRA DE CARBONO

Fecha: 02-abr-15 |Cuidad: |Quito
Lugar: Laboratorio de nuevos materiales de la Escuela Politécnica
Maquina: Maquina Universal Tinius Olsen |Norma: D 7265-07
Tipo de Ensayo: Flexion Estratificacion: Vacio
Matriz: Resina Epoxi Frac. VoliUmetrica 31%
Refuerzo: Fibra de Carbono, Kevlar |Frac. Volumetrica 69%
Orden de capas: Fc-K-Fc-Fc Num. de probetas 6
Orientacion fibras: 0-45-45-0 Velocidad de Ensayo 5mm/min
Dimension de probetas |13 x 160 x espesor Responsable: ,
Jacome A.
(mm)
DATOS Y RESULTADOS
Esfuerzo
(o Carga "
(CLHN# Carga Maxima (Kgf) , . Maximo | Area (mm)
Maxima (N)
(Mpa)

1 6,1 59,8 430,6 44,2

2 6,3 61,8 513,9 41,1

3 6,6 64,7 376,4 47,7

4 6,0 58,8 360,2 40,6

5 5,9 57,9 337,0 37,5

6 6,3 61,8 502,5 33,6
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B Gmax

600,0

500,0

400,0

300,0

200,0

100,0

0,0

Esfuerzos Maximos (MPa)

1 2 3
Nimero de Probetas

4 5 6

Figura 4. 17 Esfuerzo Méxima al Impacto del Piso Promedio
Elaborado por: El Investigador

Tabla 4. 22 Datos Técnicos del material compuesto testigo de las pruebas iniciales

DATOS TECNICOS DEL MATERIAL COMPUESTO TESTIGO DE LAS PRUEBAS INICIALES

COMPUESTO PREDOMINANTE - FIBRA DE CARBONO

Fecha: 02-abr-15 Cuidad: |Quito
Lugar: Laboratorio de nuevos materiales de la Escuela Politécnica
Maquina: Magquina Universal Tinius Olsen |Norma: D 7265-07
Tipo de Ensayo: Flexion Estratificacion: Vacio
Matriz: Resina Epoxi Frac. Volumetrica 31%
Refuerzo: Fibra de Carbono, Kevlar [Frac. Volumetrica 69%
Orden de capas: Fc-Fc-K-Fc Num. de probetas 6
Orientacién fibras: 0-0-45-45 Velocidad de Ensayo 5mm/min
Dimension de probetas |13 x 160 x espesor Responsable: 3
Jacome A.
(mm)
DATOS Y RESULTADOS
Esfuerzo
, . Carga , .
(CLIV)# Carga Maxima (Kgf) .. Maximo | Area (mm)
Maxima (N)
(Mpa)

1 6,0 58,8 423,6 33,6

2 6,2 60,8 505,8 41,8

3 5,9 57,9 336,5 36,6

4 5,8 56,9 348,2 33,1

5 51 50,0 291,3 30,9

6 5,9 57,9 470,6 34,1
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Esfuerzos Maximos (MPa)

600,0

500,0

400,0

300,0
B Gmax

200,0

100,0

0,0
1 2 3 4 5 6

Numero de Probetas

Figura 4. 18 Esfuerzo Maxima al Impacto del Piso Promedio
Elaborado por: El Investigador

Tabla 4. 23 : Datos Técnicos del material compuesto testigo de las pruebas iniciales

DATOS TECNICOS DEL MATERIAL COMPUESTO TESTIGO DE LAS PRUEBAS INICIALES

COMPUESTO PREDOMINANTE - FIBRA DE CARBONO

Fecha: 02-abr-15 |Cuidad: |Quito
Lugar: Laboratorio de nuevos materiales de la Escuela Politécnica
Maquina: Magquina Universal Tinius Olsen |Norma: D 7265-07
Tipo de Ensayo: Flexion Estratificacion: Vacio
Matriz: Resina Epoxi Frac. Volumetrica 31%
Refuerzo: Carbono, Kevlar, Honeycomb [Frac. Volumetrica 69%
Orden de capas: Fc-Fc- H-K-Fc Num. de probetas 6
Orientacion fibras: 0-45-45-45-0 Velocidad de Ensayo S5mm/min
Dimension de probetas (13 x 160 x espesor Responsable: 14
acome A.
(mm)
DATOS Y RESULTADOS
Esfuerzo
- Carga (o
(CPI)# Carga Maxima (Kgf) L. Maximo |Area (mm2)
Maxima (N)
(Mpa)
1 25,9 254,0 1828,5 5106,1
2 30,4 298,1 2479,9 4947,9
3 27,9 273,6 1591,3 5314,8
4 28,9 283,4 1735,1 5129,8
5 X X X X
6 33,6 329,5 2679,8 4801,2
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3000,0

2500,0

2000,0

1500,0
B Gmax

1000,0

500,0

0,0

Esfuerzos Maximos (MPa)

1 2 3

Numero de Probetas

4 5 6

Figura 4. 19 Esfuerzo Méaxima al Impacto del Piso Promedio
Elaborado por: El Investigador

Tabla 4. 24 Datos Técnicos del material compuesto testigo de las pruebas iniciales

DATOS TECNICOS DEL MATERIAL COMPUESTO TESTIGO DE LAS PRUEBAS INICIALES

COMPUESTO PREDOMINANTE - FIBRA DE CARBONO

Fecha: 02-abr-15 |Cuidad: |Quito
Lugar: Laboratorio de nuevos materiales de la Escuela Politécnica
Maquina: Maquina Universal Tinius Olsen |Norma: D 7265-07
Tipo de Ensayo: Flexiéon Estratificacion: Vacio
Matriz: Resina Epoxi Frac. Volumetrica 30%
Refuerzo: Carb,Vidr, Kvlr, Honycmb Frac. Volumetrica 70%
Orden de capas: Fc-Fv- H-K-Fc Num. de probetas 6
Orientacién fibras: 0-45-45-45-0 Velocidad de Ensayo 5mm/min
Dimension de probetas |13 x 160 x espesor Responsable: 3
Jacome A.
(mm)
DATOS Y RESULTADOS
Esfuerzo
, . Carga , .
(CP 1)# Carga Maxima (Kgf) - Maximo [Area (mm?2)
Maxima (N)
(Mpa)
1 11,5 112,8 811,9 4801,8
2 18,1 177,5 1476,5 5006,6
3 9,3 91,2 530,4 4591,0
4 12,4 121,6 744,5 4988,4
5 11,7 114,7 668,3 5022,2
6 13,3 130,4 1060,7 5235,1
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Esfuerzos Maximos (MPa)

1600,0

1400,0

1200,0

1000,0

800,0
B Gmax

600,0

400,0

200,0

0,0

1 2 3 4 5
Numero de Probetas

Figura 4. 20 Esfuerzo Maxima al Impacto del Piso Promedio

Elaborado por: El Investigador

De la toma de datos y el analisis de las propiedades mecanicas a Flexion que se

obtuvo para el ensayo testigo de los materiales compuestos y variando la fraccion

volumétrica y orientacion de las fibras se realiz6 una comparacion de este compuesto

vs el promedio obtenido de los ensayos preliminares, para que este sea el pardmetro

de evaluacion del material compuesto en estudio.

Tabla 4. 25 Promedios para los laterales del Fuselaje de Carbono

CARGAS MAXIMAS | ESFUERZOS MAXIMOS
CODIGO DE LAS PROBETAS (N) (MPa)

\ 49,0 386,1

\ 50,0 342,0

\ 54,1 385,6

\ 60,3 420,1

\ 57,0 396,0
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70,0
60,0
50,0
40,0
30,0
20,0
10,0

0,0

PROMEDIOS DE CARGAS MAXIMAS (N)

Configuraciones

HFLC
ECLI
mCLIl
mCcLi
CLIV

Figura 4. 21 Promedio de Cargas Maximas
Elaborado por: El Investigador

500,0
400,0
300,0
200,0
100,0

0,0

PROMEDIOS DE ESFUERZOS (MPa)

Configuraciones

mFLC
ECLI
mCLI
mCLIn
CLIV

Figura 4. 22 Promedio de Esfuerzos Maximos
Elaborado por: El Investigador
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CODIGO DE LAS PROBETAS

Tabla 4. 26 Promedios para el Piso del Fuselaje de Carbono

CARGAS MAXIMAS | ESFUERZOS MAXIMOS

275,6 155
287,7 16,1
1247 6,9

Elaborado por: El Investigador

300,0
250,0
200,0
150,0
100,0

50,0

0,0

PROMEDIOS DE CARGAS MAXIMAS (N)

H FPC

HCPI
CP I

Configuraciones

Figura 4. 23 Promedio de Esfuerzos Maximos
Elaborado por: El Investigador
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PROMEDIOS DE ESFUERZOS (MPa)

mFPC

m16,1
TCPI

Configuraciones

Figura 4. 24 Promedio de Esfuerzos Maximos
Elaborado por: El Investigador

Tabla 4. 27 Resultados Obtenidos en Ensayos a Flexion para el fuselaje de Carbono

LATERALES

Elaborado por: El Investigador
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De la toma de datos y el andlisis de las propiedades mecénicas a Flexion que se

obtuvo para las nuevas configuraciones, respecto a los resultados promedio de

Esfuerzo Maximo se determina que el compuesto CL I, CL Il y CL IV para los

laterales y CP Il para el piso, ofrecieron menor comportamiento a la combinacion de

propiedades mecanicas a flexion; mientras que el compuesto CL Il para lateral y CP

| para el piso, es quien tiene mejor esfuerzo maximo a la flexion lo que hace esperar

que este sea un buen prospecto de configuracion,; por lo que se determina que este

Tipo de configuracidn es quien pasa a la siguiente etapa del estudio.

B. FUSELAJE DE VIDRIO

Tabla 4. 28 Datos Técnicos del material compuesto testigo de las pruebas iniciales

DATOS TECNICOS DEL MATERIAL COMPUESTO TESTIGO DE LAS PRUEBAS INICIALES

COMPUESTO PREDOMINANTE - FIBRA DE VIDRIO

Fecha: 02-abr-15 ‘ Cuidad: ‘ Quito
Lugar: Laboratorio de nuevos materiales de la Escuela Politécnica Nacional
Maquina Universal Tinius Olsen
Maquina: Norma: |D 7265-07
Estratificacion:
Tipo de Ensayo: Flexion Vacio
Frac. Volumetrica
Matriz: Resina Epoxi 12%
Frac. Volumetrica
Refuerzo: Fibra de Vidrio, Kevlar 88%
Num. de probetas
Orden de capas: FV-K-K-K-Fv 6
Orientacion fibras: 0-45-0-45-0 Velocidad de Ensayo 5mm/min
Dimensién de 13 x 160 x espesor Responsable: ,
Jacome A.
probetas (mm)
DATOS Y RESULTADOS
‘. Esfuerzo
(VL) # Carga Maxima (Kgf) Carga Maxima Maximo Area
(N) (pa) | (MM2)
1 4,7 46,1 331,8 35,8
2 3,3 32,4 269,2 32,4
3 X X X X
4 6,4 62,8 384,3 41,1
5 4,5 44,1 257,0 45,0
6 4,3 42,2 342,9 37,7
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M Gmax

Esfuerzos Maximos (MPa)

400,0

300,0
200,0

100,0

=
0,0

1 2 3 4 5 6
Numero de Probetas

Figura 4. 25 Promedio de Esfuerzos Maximos
Elaborado por: El Investigador

Tabla 4. 29 Datos Técnicos del material compuesto testigo de las pruebas iniciales

DATOS TECNICOS DEL MATERIAL COMPUESTO TESTIGO DE LAS PRUEBAS INICIALES

COMPUESTO PREDOMINANTE - FIBRA DE VIDRIO

Fecha: 02-abr-15 Cuidad: ‘ Quito
Lugar: Laboratorio de nuevos materiales de la Escuela Politécnica Nacional
Maquina Universal Tinius Olsen
Maquina: Norma: |D 7265-07
Estratificacion:
Tipo de Ensayo: Flexion Vacio
Frac. Volumetrica
Matriz: Resina Epoxi 12%
Frac. Volumetrica
Refuerzo: Fibra de Vidrio, Kevlar 88%
Num. de probetas
Orden de capas: Fv-K-K-K-Fv 6
Orientacion fibras: 45-0-45-0-45 Velocidad de Ensayo 5mm/min
Dimensién de 13 x 160 x espesor Responsable: ,
Jacome A.
probetas (mm)
DATOS Y RESULTADOS
‘. Esfuerzo
(v # Carga Maxima (Kgf) Carga Maxima Maximo Area
(N) (Mpa) (mm2)
1 4,4 43,1 310,6 37,9
2 X X
3 X X X
4 5,2 51,0 312,2 44,9
5 5,2 51,0 297,0 41,7
6 6,4 62,8 510,4 33,9
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B Gmax

Esfuerzos Maximos (MPa)

600,0
500,0
400,0
300,0
200,0
100,0

0,0

1 2 3 4 5 6
Numero de Probetas

Figura 4. 26 Promedio de Esfuerzos Maximos

Elaborado por: El Investigador

Tabla 4. 30 Datos Técnicos del material compuesto testigo de las pruebas iniciales

DATOS TECNICOS DEL MATERIAL COMPUESTO TESTIGO DE LAS PRUEBAS INICIALES

COMPUESTO PREDOMINANTE - FIBRA DE VIDRIO

Fecha: 02-abr-15 Cuidad: | Quito
Lugar: Laboratorio de nuevos materiales de la Escuela Politécnica Nacional
Maquina Universal Tinius Olsen
Maquina: Norma: D 7265-07
Estratificacion:
Tipo de Ensayo: Flexidn Vacio
Frac. VolUmetrica
Matriz: Resina Epoxi 19%
Frac. VolUmetrica
Refuerzo: Fibra de Vidrio, Kevlar 81%
Num. de probetas
Orden de capas: Fv-C-K-K-Fv 6
Orientacion fibras: 0-0-0-0-0 Velocidad de Ensayo 5mm/min
Dimension de probetas |13 x 160 x espesor Responsable: ,
Jacome A.
(mm)
DATOS Y RESULTADOS
Carga Maxima Esfuerzo
(VL) # Carga Maxima (Kgf) (N) Maximo |Area (mm?2)
(Mpa)
1 4,9 48,1 345,9 43,9
2 5,7 55,9 465,0 40,1
3 5,2 51,0 296,6 48,6
4 51 50,0 306,2 42,1
5 5,9 57,9 337,0 36,1
6 6,3 61,8 502,5 21,3
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Bl Gmax

Esfuerzos Maximos (MPa)

600,0
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Figura 4. 27 Promedio de Esfuerzos Maximos
Elaborado por: El Investigador

Tabla 4. 31 Datos Técnicos del material compuesto testigo de las pruebas iniciales

DATOS TECNICOS DEL MATERIAL COMPUESTO TESTIGO DE LAS PRUEBAS INICIALES

COMPUESTO PREDOMINANTE -

FIBRA DE VIDRIO

Fecha: 02-abr-15 ‘ Cuidad: ‘ Quito
Lugar: Laboratorio de nuevos materiales de la Escuela Politécnica Nacional
Magquina Universal Tinius Olsen
Mdquina: Norma: D 7265-07
Estratificacion:
Tipo de Ensayo: Flexion Vacio
Frac. Volumetrica
Matriz: Resina Epoxi 26%
Frac. Volumetrica
Refuerzo: Fibra de Vidrio, Kevlar 74%
Num. de probetas
Orden de capas: Fv-Fc-K-Fc-Fv 6
Orientacion fibras: 0-45-0-45-0 Velocidad de Ensayo 5mm/min
Dimensién de probetas |13 x 160 x espesor Responsable: .
Jacome A.
(mm)
DATOS Y RESULTADOS
- Esfuerzo
(VLIV) # Carga Maxima (Kgf) Carga Maxima Maximo Area
(N) (mm2)
(Mpa)
1 6,7 65,7 473,0 34,7
2 6,9 67,7 562,9 41,7
3 3,3 32,4 188,2 32,0
4 51 50,0 306,2 34,1
5 5,8 56,9 331,3 32,2
6 6,6 64,7 526,4 32,2
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B Gmax

Esfuerzos Maximos (MPa)

600,0

500,0
400,0

300,0
200,0
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4 5 6

Figura 4. 28Promedio de Esfuerzos Maximos
Elaborado por: El Investigador

Tabla 4. 32 Datos Técnicos del material compuesto testigo de las pruebas iniciales

DATOS TECNICOS DEL MATERIAL COMPUESTO TESTIGO DE LAS PRUEBAS INICIALES

COMPUESTO PREDOMINANTE - FIBRA DE VIDRIO

Fecha: 02-abr-15 Cuidad: Quito
Lugar: Laboratorio de nuevos materiales de la Escuela Politécnica Nacional
Magquina Universal Tinius Olsen
Mdquina: Norma: |D 7265-07
Estratificacion:
Tipo de Ensayo: Flexion Vacio
Frac. Volumétrica
Matriz: Resina Epoxi 14%
Frac. Volumétrica
Refuerzo: Carbono, Kevlar, Honeycomb 86%
Num. de probetas
Orden de capas: Fc-Fc- H-K-Fc 6
Orientacion fibras: 0-45-45-45-0 Velocidad de Ensayo 5mm/min
Dimension de 13 x 160 x espesor Responsable: .
Jacome A.
probetas (mm)
DATOS Y RESULTADOS
. Esfuerzo
(VP I)# Carga Maxima (Kgf) Carga Maxima Maximo Area
(N) (Mpa) (mm2)
1 25,9 254,0| 18285 5106,1
2 30,4 298,1| 2479,9 4947,9
3 27,9 273,6| 1591,3 5314,8
4 28,9 283,4| 1735,1 5129,8
5 X X X X
6 33,6 329,5| 2679,8 4801,2
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B Gmax

Esfuerzos Maximos (MPa)
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Figura 4. 29Promedio de Esfuerzos Maximos
Elaborado por: El Investigador

Tabla 4. 33 Datos Técnicos del material compuesto testigo de las pruebas iniciales

DATOS TECNICOS DEL MATERIAL COMPUESTO TESTIGO DE LAS PRUEBAS INICIALES

COMPUESTO PREDOMINANTE - FIBRA DE CARBONO

Fecha: 02-abr-15 ‘ Cuidad: ‘ Quito
Lugar: Laboratorio de nuevos materiales de la Escuela Politécnica Nacional
Maquina Universal Tinius Olsen
Maquina: Norma: |D 7265-07
Estratificacion:
Tipo de Ensayo: Flexion Vacio
Frac. Volumétrica
Matriz: Resina Epoxi 30%
Frac. Volumétrica
Refuerzo: Carb,Vidr, Kvlr, Honycmb 70%
Num. de probetas
Orden de capas: Fc-Fv- H-K-Fc 6
Orientacion fibras: 0-45-45-45-0 Velocidad de Ensayo Smm/min
Dimension de 13 x 160 x espesor Responsable: Jicome A
probetas (mm)
DATOS Y RESULTADOS
Esfuerzo
Maxi A
(CPI# Carga Maxima (Kgf) Carga Maxima Maximo rea
(N) (mm2)
(Mpa)
1 11,5 112,8 6,4 4801,8
2 18,1 177,5 9,4 5006,6
3 9,3 91,2 5,3 4591,0
4 12,4 121,6 6,7 4988,4
5 11,7 114,7 6,0 5022,2
6 13,3 130,4 7,4 5235,1
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Esfuerzos Maximos (MPa)

10,0

B Gmax
0,0

1 2 3 4 5 6
Numero de Probetas

Figura 4. 30 Promedio de Esfuerzos Maximos
Elaborado por: El Investigador

De la toma de datos y el andlisis de las propiedades mecénicas a Flexion que se
obtuvo para el ensayo testigo de los materiales compuestos y variando la fraccion
volumétrica y orientacién de las fibras se realiz6 una comparacion estadistica de este

compuesto vs el promedio obtenido de los ensayos preliminares, para que este sea el

parametro de evaluacion del material compuesto en estudio.

Tabla 4. 34 Promedios para los laterales del Fuselaje de Vidrio

CARGAS ESFUERZOS
PROBETAS MAXIMAS MAXIMOS
49,6 329,3
45,5 317,0
52,0 357,6
54,1 375,5
56,2 398,0
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PROMEDIOS DE CARGAS MAXIMAS
(N)

60,0
HFLV
50,0
40,0 mVLI
30,0 m VLI
20,0 mvem
10,0 VL IV
0,0
Configuraciones
Figura 4. 31 Promedio de Cargas Maximas
Elaborado por: El Investigador
PROMEDIOS DE ESFUERZOS (MPa)
400,0
350,0 W FLV
300,0
mVLI
250,0
200,0 mVLll
150,0 mvLen
100,0 VLIV
50,0
0,0

Configuraciones

Figura 4. 32 Promedio de Esfuerzos Maximos
Elaborado por: El Investigador
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Tabla 4. 35 Promedios para el Piso del Fuselaje de Vidrio

PROBETAS MAXIMAS ESFUERZOS MAXIMOS
112,4 6,3
287,7 15,9
124,7 7,0

Elaborado por: El Investigador

PROMEDIOS DE CARGAS MAXIMAS (N)

300,0
B FPV
200,0 H VP
100,0 VP Il
0,0
Configuraciones
Figura 4. 33 Promedio de Cargas Maximas
Elaborado por: El Investigador
PROMEDIOS DE ESFUERZOS (MPa)
20,0
H FPV
15,0
HVPI
10,0
VP I
5,0
0,0
Configuraciones

Figura 4. 34 Promedio de Esfuerzos Maximos
Elaborado por: El Investigador
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Tabla 4. 36 Resultados Obtenidos en Ensayos a Flexion para el fuselaje de Vidrio

ESFUERZO MAXIMO

SECCION CONFIGURACIONES | CARGA MAXIMA (N) | PAR (MPa) PAR

49,6 329,3
45,5 317,0
LATERALES 52,0 357,6
54,1 375,5
56,2 398,0

112,4 6,3

PISO 287,7 15,9

124,7 - 7,0 -I

PARAMETROS DE ACEPTACION O RECHAZO

Rojo = Resultado NO ACEPTABLE

Amarillo = Resultado MEDIANAMENTE ACEPTABLE
Verde = Resultado ACEPTABLE.

Elaborado por: El Investigador

De la toma de datos y el analisis de las propiedades mecéanicas a Flexion que se
obtuvo para las nuevas configuraciones, respecto a los resultados promedio de
Esfuerzo Méaximo se determina que el compuesto VL |, VL Il y VL 1l para los
laterales y VP 1l para el piso, ofrecieron menor comportamiento a la combinacion de
propiedades mecéanicas a flexion; mientras que el compuesto VL IV para el lateral y
VP | para el piso, es quien tiene mejor esfuerzo maximo a la flexion lo que hace
esperar que este sea un buen prospecto de configuracion,; por lo que se determina que
este Tipo de configuracion es quien pasa a la siguiente etapa del estudio.

4.1.18.2 ESFUERZO MAXIMO A TRACCION

El ensayo de traccion para el nuevo material compuesto se calcula o determina
mediante lo establecido en los ensayos preliminares, es decir bajo las mismas
consideraciones de dimensionamiento, y procedimiento del ensayo a traccion.

Y siguiendo con lo establecido en la norma ASTM D3039-00 y formulas que

constan:

109



Donde:

Omax = Z

omax= Esfuerzo Maximo (MPa).

F = Carga Maxima o Fuerza necesaria para producir la Rotura (N).

A = Area de la seccion transversal de la probeta (mm?).

A. FIBRA DE CARBONO

Tabla 4. 37 Datos Técnicos del material compuesto testigo

DATOS TECNICOS DEL MATERIAL COMPUESTO TESTIGO DE LAS PRUEBAS INICIALES

COMPUESTO PREDOMINANTE - FIBRA DE CARBONO

Fecha: 09-abr-15 Cuidad: ‘ Quito
Lugar: Laboratorio de nuevos materiales de la Escuela Politécnica Nacional
Maquina Universal Tinius Olsen
Maquina: Norma: |D3039-00
Estratificacion:
Tipo de Ensayo: Traccion Vacio
Frac. Volumetrica
Matriz: Resina Epoxi 31%
Frac. Volumetrica
Refuerzo: Fibra de Carbono, Kevlar 69%
Num. de probetas
Orden de capas: Fc-K-Fc-Fc 6
Orientacion fibras: 0-45-45-0 Velocidad de Ensayo 5mm/min
Dimensién de 25 x 250 x espesor Responsable: ,
Jacome A.
probetas (mm)
DATOS Y RESULTADOS
s Esfuerzo
(CL IlN)# Carga Maxima (Kgf) Carga Maxima |\ imo | Ared
(N) (mm2)
(Mpa)
1 1412,1 13847,9 412,8 32,2
2 1180,7 11578,7 407,7 28,4
3 1205,1 11818,0 480,3 24,6
4 1403,6 13764,6 445,5 30,9
5 1413,1 13857,8 642,6 21,6
6 1355,3 13291,0 500,2 26,6

Elaborado por: El Investigador
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B Gmax

Esfuerzos Maximos (MPa)

800,0

600,0
400,0
200,0

0,0

1 2 3 4 5

Numero de Probetas

Figura 4. 35 Promedio de Esfuerzos Maximos
Elaborado por: El Investigador

Tabla 4. 38 Datos Técnicos del material compuesto testigo

DATOS TECNICOS DEL MATERIAL COMPUESTO TESTIGO DE LAS PRUEBAS INICIALES

COMPUESTO PREDOMINANTE - FIBRA DE CARBONO

Fecha: 09-abr-15 ‘ Cuidad: ‘ Quito
Lugar: Laboratorio de nuevos materiales de la Escuela Politécnica Nacional
Maquina Universal Tinius
Maquina: Olsen Norma: |D3039-00
Tipo de Ensayo: Traccion Estratificacion: Vacio
Frac.
Matriz: Resina Epoxi Volumétrica 31%
Frac.
Refuerzo: Carbono, Kevlar, Honeycomb Volumétrica 69%
Num. de
Orden de capas: Fc-Fc- H-K-Fc probetas 6
Orientacion fibras: 0-45-45-45-0 Velocidad de Ensayo 5mm/min
Dimension de probetas | 25 x 250 x espesor Responsable: .
Jacome A.
(mm)
DATOS Y RESULTADOS
‘s Esfuerzo
(CPI)# Carga Maxima (Kgf) Carga Maxima Maximo Area
(mm?2)
(Mpa)
1 X X X X
2 40,3 395,2 2,1 188,6
3 37,1 363,8 1,9 192,7
4 38,8 380,5 2,1 185,6
5 35,5 348,1 1,8 194,2
6 43,6 427,6 2,3 184,0

Elaborado por: El Investigador
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Esfuerzos Maximos (MPa)

70,0

60,0

50,0

40,0

B Gmax 30,0
20,0

10,0

0,0

1 2 3 4 5 6
Numero de Probetas

Figura 4. 36 Promedio de Esfuerzos Maximos
Elaborado por: El Investigador

Tabla 4. 39 Resultados Obtenidos en Ensayos a Traccidn para el fuselaje de Carbono

CARGA MAXIMA ESFUERZO
SECCION | CONFIGURACIONES PAR . PAR
° v (N) MAXIMO (MPa)
LATERALES 10791,7 419,7
13026,3 481,5
PISO 7432,7 39,2
10018,2 52,8

PARAMETROS DE ACEPTACION O RECHAZO

Rojo = Resultado NO ACEPTABLE

Amarillo = Resultado MEDIANAMENTE ACEPTABLE
Verde = Resultado ACEPTABLE.

B. FIBRA DE VIDRIO

Tabla 4. 40 Datos Técnicos del material compuesto testigo

DATOS TECNICOS DEL MATERIAL COMPUESTO TESTIGO DE LAS PRUEBAS INICIALES

COMPUESTO PREDOMINANTE - FIBRA DE VIDRIO

Fecha: 09-abr-15 ‘ Cuidad: ‘ Quito

Lugar: Laboratorio de nuevos materiales de la Escuela Politécnica Nacional

Mdquina: Maquina Universal Tinius Olsen Norma: D3039-00

Tipo de Ensayo: Traccion Estratificacion: Vacio

Matriz: Resina Epoxi Frac. VolUmetrica 26%

Refuerzo: Fibra de Vidrio, Kevlar Frac. Volumetrica 74%
Num. de

Orden de capas: Fv-Fc-K-Fc-Fv probetas 6

Orientacion fibras: 0-45-0-45-0 Velocidad de Ensayo 5mm/min
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Dimensién de probetas

25 x 250 x espesor

Responsable:

Jacome A.
(mm)
DATOS Y RESULTADOS
Carga Maxima Esfuerzo
(VLIV) # Carga Maxima (Kgf) g (N) Maximo | Area (mm?2)
(Mpa)
1 1660,7 16285,9 496,9 32,8
2 1499,3 14703,1 403,2 36,5
3 1562,5 15322,9 453,8 33,8
4 1642,6 16108,6 488,0 33,0
5 1426,7 13991,1 404,0 34,6
6 1478,9 14503,1 387,2 37,5
Esfuerzos Maximos (MPa)
500,0
400,0
300,0
B Gmax 200,0
100,0
0,0

1 2 3

4 5 6

Numero de Probetas

Figura 4. 37 Promedio de Esfuerzos Maximos
Elaborado por: El Investigador

Tabla 4. 41 Datos Técnicos del material compuesto testigo

DATOS TECNICOS DEL MATERIAL COMPUESTO TESTIGO DE LAS PRUEBAS INICIALES

COMPUESTO PREDOMINANTE - FIBRA DE VIDRIO

Fecha: 09-abr-15 ‘ Cuidad: ‘ Quito
Lugar: Laboratorio de nuevos materiales de la Escuela Politécnica Nacional
Maquina Universal Tinius

Maquina: Olsen Norma: D3039-00

Tipo de Ensayo: Traccion Estratificacion: Vacio
Frac.

Matriz: Resina Epoxi VolUumetrica 24%
Frac.

Refuerzo: Vidrio, Kevlar, Honeycomb VolUumetrica 76%
Num. de

Orden de capas: Fv-Fv- H-K-Fv-Fv probetas 6
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Orientacion fibras: 0-0-45-45-0-0 Velocidad de Ensayo 5mm/min
Dimension de probetas |13 x 160 x espesor Responsable: ,
Jacome A.
(mm)
DATOS Y RESULTADOS
‘o Esfuerzo
(VP 1)# Carga Maxima (Kgf) Carga Maxima Maximo Area
(N) (Mpa) (mm2)

1 1531,7 15020,8 77,0 195,1

2 1499,3 14703,1 78,5 187,3

3 1186,3 11633,9 59,3 196,3

4 1272,9 12482,6 64,9 192,3

5 1582,9 15522,6 80,3 193,3

6 X X X X

Esfuerzos Maximos (MPa)

100,0

80,0
60,0
B Gmax 40,0
20,0

0,0
1 2 3 4 5

Numero de Probetas

[e)]

Figura 4. 38 Promedio de Esfuerzos Maximos
Elaborado por: El Investigador

Tabla 4. 42 Resultados Promedios Obtenidos en Ensayos a Traccion para el fuselaje de

Vidrio
CARGA MAXIMA ESFUERZO

SECCION | CONFIGURACIONES PAR . PAR
0 U (N) MAXIMO (MPa)
LATERALES 10955,2 325,6
15152,5 438,8
PISO 8076,3 42,0
13872,6 72,0

PARAMETROS DE ACEPTACION O RECHAZO

Rojo = Resultado NO ACEPTABLE

Amarillo = Resultado MEDIANAMENTE ACEPTABLE
Verde = Resultado ACEPTABLE.
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4.1.18.3 ENERGIA DE IMPACTO

Se caracterizaron seis probetas de los materiales compuestos en estudio, que dieron
mejores resultados de los ensayos anteriores a flexion, bajo caracteristicas
geométricas establecidas en la Norma ASTM D5628, las cuales se sometieron a
impacto de dardo a diferentes alturas a partir de la altura inicial de 900mm en la
méaquina de impacto de dardo para polimeros, hasta determinar la atura a la que las
probetas se rompian, determinando asi la altura maxima de ruptura de impacto y
considerando la masa del dardo y sabiendo el factor de conversion a (J) que es de
9,80665x107-3, esto si la altura (h) estd dada en mm y la masa (w) esta dada en kg,
como lo muestra la siguiente relacion:

MEF = hwf
Donde:
MEF = Resistencia Maxima al Impacto o Energia M&xima de Ruptura (J)
h = Altura Maxima de Ruptura (mm)
w = Masa Maxima de Ruptura (kg)
f = Factor de Conversion a Joules. (f = 9,80665 x 10"-3 si h=mm y w=kg.)

A. FIBRA DE CARBONO

Tabla 4. 43 Datos Técnicos del material compuesto testigo

DATOS TECNICOS DEL MATERIAL COMPUESTO TESTIGO DE LAS PRUEBAS INICIALES

COMPUESTO PREDOMINANTE - FIBRA DE CARBONO

Fecha: 09-abr-15 Cuidad: Quito
Lugar: Laboratorio de nuevos materiales de |la Escuela Politécnica Nacional
Maquina Universal Tinius

Maquina: Olsen Norma: |D5628

Tipo de Ensayo: Impacto Estratificacion: Vacio
Frac.

Matriz: Resina Epoxi VolUumetrica 31%
Frac.

Refuerzo: Fibra de Carbono, Kevlar Volumetrica 69%
Num. de

Orden de capas: Fc-Fc-K-Fc probetas 6

Orientacion fibras: 0-45-45-0 Velocidad de Ensayo
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Dimension de probetas | 58 x 58 x espesor Responsable: .
Jacome A.
(mm)
Altura
(CLUN# Masa Impactador(Kg) Altura (mm) (m) MEF (J)
1 0,4 1100,0 1,10 4,3
2 0,4 1400,0 1,40 5,5
3 0,4 1300,0 1,30 51
4 0,4 1350,0 1,35 5,3
5 0,4 1200,0 1,20 4,7
6 0,4 1100,0 1,10 4,3

Energia de Impacto lateral(MEF)

1400,0

1200,0
1000,0
800,0
600,0
400,0
200,0

0,0

Numero de Probetas

Figura 4. 39 Promedio de Alturas de caida de dardo
Elaborado por: El Investigador

Tabla 4.

44 Datos Técnicos del material compuesto testigo

Fecha: 09-abr-15 Cuidad: Quito
Lugar: Laboratorio de nuevos materiales de la Escuela Politécnica Nacional
Maquina Universal Tinius
Mdquina: Olsen Norma: | D3039-00
Tipo de Ensayo: Traccidn Estratificacion: Vacio
Frac.
Matriz: Resina Epoxi VolUumetrica 31%
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Frac.

(mm)

Refuerzo: Carbono, Kevlar, Honeycomb VolUmetrica 69%
Num. de
Orden de capas: Fc-Fc- H-K-Fc probetas 6
Orientacion fibras: 0-45-45-45-0 Velocidad de Ensayo S5mm/min
Dimension de probetas [ 25 x 250 x espesor Responsable: .
Jacome A.

Al
(CPI)# Masa Impactador(Kg) Altura (mm) (tr:)ra MEF (J)
1 0,4 1500,0 1,50 5,9
2 0,4 1550,0 1,55 6,1
3 0,4 1490,0 1,49 5,8
4 0,4 1480,0 1,48 5,8
5 0,4 1490,0 1,49 5,8
6 0,4 1490,0 1,49 5,8

Energia de Impacto lateral(MEF)

1560,0

1540,0

1520,0

1500,0

1480,0

1460,0

1440,0

1 2 3 4
Numero de Probetas

Figura 4. 40 Promedio de Alturas de caida de dardo
Elaborado por: El Investigador
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Tabla 4. 45 Resultados Promedios Obtenidos en Ensayos de Impacto para el fuselaje de

Carbono
ALTURA DE ENERGIA DE
SECCION | CONFIGURACIONES CAIDA mm PAR IMPACTO J PAR
LATERALES 768,0 16
1241,7 4,9
PISO 1250,0 2,6
1500,0 5,9

PARAMETROS DE ACEPTACION O RECHAZO(PAR)
Rojo = Resultado NO ACEPTABLE
Amarillo = Resultado MEDIANAMENTE ACEPTABLE
Verde = Resultado ACEPTABLE.

Elaborado por: El Investigador

B. FIBRA DE VIDRIO

Tabla 4. 46 Datos Técnicos del material compuesto testigo

DATOS TECNICOS DEL MATERIAL COMPUESTO TESTIGO DE LAS PRUEBAS INICIALES

COMPUESTO PREDOMINANTE - FIBRA DE CARBONO

Fecha: 09-abr-15 Cuidad: Quito
Lugar: Laboratorio de nuevos materiales de la Escuela Politécnica Nacional
Magquina Universal Tinius
Maquina: Olsen Norma: |D5628
Tipo de Ensayo: Impacto Estratificacion: Vacio
Frac.
Matriz: Resina Epoxi Volumetrica 26%
Frac.
Refuerzo: Fibra de Vidrio, Kevlar Volumetrica 74%
Num. de
Orden de capas: Fv-Fc-K-Fc-Fv probetas 6
Orientacién fibras: 0-45-0-45-0 Velocidad de Ensayo
Dimension de probetas | 58 x 58 x espesor Responsable: ,
T Jacome A.
DATOS Y RESULTADOS
(VLIV) # Masa Impactador(Kg) Altura (mm) A:tmu)ra MEF (J)
1 0,4 1300,0 1,30 51
2 0,4 1100,0 1,10 4,3
3 0,4 1150,0 1,15 4,5
4 0,4 1180,0 1,18 4,6
5 0,4 1140,0 1,14 4,5
6 0,4 1190,0 1,19 4,7
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1300,0

1250,0

1200,0

1150,0

1100,0

1050,0

Energia de Impacto lateral(MEF)

1000,0

3

4
Numero de Probetas

Figura 4. 41 Promedio de Alturas de caida de dardo
Elaborado por: El Investigador

Tabla 4. 47 Datos Técnicos del material compuesto testigo

DATOS TECNICOS DEL MATERIAL COMPUESTO TESTIGO DE LAS PRUEBAS INICIALES

COMPUESTO PREDOMINANTE - FIBRA DE CARBONO

Fecha: 09-abr-15 Cuidad: Quito
Lugar: Laboratorio de nuevos materiales de la Escuela Politécnica Nacional
Maquina Universal Tinius
Maquina: Olsen Norma: |D5628
Tipo de Ensayo: Impacto Estratificacion: Vacio
Frac.
Matriz: Resina Epoxi Volumetrica 24%
Frac.
Refuerzo: Fib de Vid, Kevlar, Honey Volumetrica 76%
Num. de
Orden de capas: Fv-Fv- H-K-Fv-Fv probetas 6
Orientacion fibras: 0-0-45-45-0-0 Velocidad de Ensayo
I(Dnlan':qe)nsmn de probetas |58 x 58 x espesor Responsable: Jacome A.
DATOS Y RESULTADOS
(VP I)# Masa Impactador(Kg) Altura (mm) Ait:;a MEF (J)
1 0,4 1200,0 1,20 4,7
0,4 1210,0 1,21 4,7
0,4 1190,0 1,19 4,7
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4 0,4 1180,0 1,18 4,6
5 0,4 1190,0 1,19 4,7
6 0,4 1200,0 1,20 4,7

Energia de Impacto lateral(MEF)

1210,0

1200,0

1190,0

1180,0

1170,0

1160,0
1 2 3 4 5 6

Numero de Probetas

Figura 4. 42 Promedio de Alturas de caida de dardo
Elaborado por: El Investigador

Tabla 4. 48 Resultados Promedios Obtenidos en Ensayos de Impacto para el fuselaje de

Vidrio
SECCION | CONFIGURACIONES |ALTURA DE pAR | ENERGIA DE PAR
CAIDA mm IMPACTO )
ATERALES 756,000 1,602
1176,7 46
o150 1108,0 2,348
1195,0 47

PARAMETROS DE ACEPTACION O RECHAZO
Rojo = Resultado NO ACEPTABLE
Amarillo = Resultado MEDIANAMENTE ACEPTABLE

Verde = Resultado ACEPTABLE.
Elaborado por: El Investigador
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T¢t

4.2

INTERPRETACION DE RESULTADOS
Del analisis realizado en los datos técnicos correspondientes a la caracterizacion mecéanica a flexion, traccion e impacto, se propone

la siguiente Tabla de resumen de resultados de las mismas.

Tabla 4. 49 Resultados Promedios obtenidos en el presente estudio

EVALUACION DE PROPIEDADES MECANICAS EN LOS ENSAYOS

FLEXION TRACCION IMPACTO
Mat. Seccién | Cdodigo Esfugrzo .. | Codigo Esfugrzo .. | Cédigo Energia de
Base - ., M3aximo dif - ., M3aximo dif - L,
Configuracion Configuracion Configuracion Impacto (J) | .
(Mpa) (Mpa) dif
FLC 386,1 TLC 419,7 [ ILC 1,6 [
CLI 342 CLI el |CLI
o Lateral | CLII 385 CLII 422,4 cLII 2
= cL 420,1 cL 481,5 cL 4,9
e CLIV 57 H CLIV | |CLIV
o FPC 7 TPC 39,2 [ IPC 2,60
Piso |CPI 16,1 CPI 52,8 CPI 5,9
CPII 6,9 CPII CPII
FLV 329,3 TLV 325,6 ILV 1,6
VLI 317 VLI VLI
Lateral | VLII 357,6 VLII e | [VLII
§ VLI 375,5 VLI 336,1 VLI 1,9
g VLIV 398 VLIV 438,8 VLIV 4,6
FPV 6,3 [ TPV 42 [ Ipv 2,348
Piso |VPI 15,9 VP | 72 VP | 4,7
VP II 7 VPII VPII

Elaborado por: El Investigador



OBSERVACIONES
Parametros De Aceptacion O Rechazo
Rojo = Resultado No Aceptable
= Resultado Medianamente Aceptable
= Resultado Aceptable.
Morado= Resultado Preliminar

De lo evaluado en la tabla de resultados, se establece que el material compuesto que
presentd mejor comportamiento a la combinacion de propiedades mecanicas
aplicadas al Fuselaje de los Vehiculos aéreos No Tripulados (UAV’s) para el Material

base y las Secciones son:

A. Fuselaje de Fibra de Carbono
e Lateral: 69% de Refuerzo y 31% de Matriz con estratificacion manual vy al
vacio; con orden de capas, Fc-Fc-K-Fc y una orientacion de las fibras, 0-45-
45-0.

e Piso: 69% de Refuerzo y 31% de Matriz con estratificacion manual y al vacio;
con orden de capas, Fc-Fc-H-K-Fc y una orientacion de la fibras, 0-45-45-45-
0.

B. Fuselaje de Fibra de Vidrio
o Lateral: 74% de Refuerzo y 26% de Matriz con estratificacion manual y al
vacio; con orden de capas, Fv-Fc-K-Fc-Fv y una orientacion de las fibras, 0-
45-0-45-0.

e Piso: 76% de Refuerzo y 24% de Matriz con estratificaciéon manual y al vacio;

con orden de capas, Fv-Fv-H-K-Fv Fv y una orientacion de la fibras, 0-0-45-
45-0-0.
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43 VERIFICACION DE LA HIPOTESIS

Para la verificacion de la hipdtesis se utilizara el estadigrafo de la t de student que
corresponde a poblaciones reducidas con menos de 30 casos, siendo asi; se plantea el

siguiente proceso de verificacion:

4.3.1 PLANTEO DE HIPOTESIS

4.3.1.1 MODELO LOGICO

Ho: Por el Estudio de la Configuracion Estructural de los Materiales Compuestos
Sintéticos Estratificados de Matriz Epoxi no existe mejora en las Propiedades
Mecanicas del Fuselaje de los Vehiculos Aéreos No Tripulados (UAV) del Centro de

Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana (CIDFAE).

Hi: Por el Estudio de la Configuracion Estructural de los Materiales Compuestos
Sintéticos Estratificados de Matriz Epoxi existe mejora en las Propiedades
Mecénicas del Fuselaje de los Vehiculos Aéreos No Tripulados (UAV) del Centro de
Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana (CIDFAE).

4.3.1.2 MODELO MATEMATICO

Ho: pl =p2
Hl1: pl #p2

4.3.1.3 MODELO ESTADISTICO

Al intentar alcanzar una decision, es Util hacer hip6tesis sobre la poblacién en estudio,
tales hipdtesis, que pueden ser o no ciertas, se llaman hipétesis estadisticas son, en
general, enunciados acerca de las distribuciones de probabilidad de las poblaciones,
en donde, el modelo estadistico se deriva del estimador puntual del pardmetro que
estamos probando y en ella basamos nuestra decision acerca de si rechazar o no

rechazar la Hipdtesis Nula.
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- pP—4q
Vo * 9) g +75)

De donde:

Z = estimador “z”

pl = Probabilidad de aciertos de la VI

p2 = Probabilidad de aciertos de la VD

p = Probabilidad de éxito conjunta

¢ = Probabilidad de fracaso conjunta (1- p)
nl = Numero de casos de la VI

n2 = NUmero de casos de la VD

4.3.1.4 PROBABILIDAD

Para la comprobacion de la hipdtesis se realizara un ensayo bilateral, hacia las dos

colas, con un nivel de significacion a = 5% obteniendo el siguiente “t”:

Probabilidad (P) =

X =2 005
100 100

Como el anélisis se lo hace para dos colas se tiene:

(P)—005—0025
100

Los grados de libertad de la muestra:
gl=n1l+n2-2=4+4-2=6
Con P y gl en la tabla de valores para “t” Student (Anexo 19):
t (Tablas)= 2,447
Como se analiza a dos colas:
12,447

4.3.1.5 REGLA DE DECISION

Se acepta la hipdtesis alterna H1, El Estudio de la Configuracion Estructural de los
Materiales Compuestos Sintéticos Estratificados de Matriz Epoxi existe mejora en las

Propiedades Mecanicas del Fuselaje de los Vehiculos Aéreos No Tripulados (UAV)
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del Centro de Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana (CIDFAE),
si el valor de t a calcularse se encuentra fuera del intervalo de — 3,182 a 3.182, caso
contrario si el valor se encuentra dentro del intervalo se acepta la Ho, El Estudio de la
Configuracion Estructural de los Materiales Compuestos Sintéticos Estratificados de
Matriz Epoxi no existe mejora en las Propiedades Mecénicas del Fuselaje de los
Vehiculos Aéreos No Tripulados (UAV) del Centro de Investigacion y Desarrollo de
la Fuerza Aérea Ecuatoriana (CIDFAE).

43.1.6 VERIFICACION DE LA HIPOTESIS CON RESPECTO AL
MEJORAMIENTO A LA RESISTENCIA A TRACCION.

Tabla 4. 50 Verificacion Hipdtesis Ensayos a Traccion

ENSAYO A TRACCION

ANTES  |DESPUES

CONFIGURACIONES | EM1 (Mpa) |[EM2 (Mpa)|D=EM1-EM2| D2
TLVIVL IV 325,6 4388 -113,2| 12814,24
TLC/CL Il 419,7 4815 -61,8| 3819,24
TPVIVP | 42 72 -30 900
TPCICP | 39,2 52,8 2136 184,96
SUMATORIA 8265 10451 -218,6] 17718,44
PROMEDIO 206,625 261,275 -54,65

Elaborado por: El Investigador

Calculando la Varianza de las Diferencias:

2 _ 2
(XD?) - (ZD ) _ (1771844) _L=2186)
S2d = = = 481
n(n — 1) 4(4-1)
d =/s2d = 21,93
. D 5465 ”
Sd 21,93 7
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Se encuentra fuera del intervalo £2.447, por lo tanto se acepta la H1, es decir
mejora en las Propiedades Mecanicas del Fuselaje de los Vehiculos Aéreos No
Tripulados (UAV) del Centro de Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aérea
Ecuatoriana (CIDFAE).

t f t T t t t t t T t f
—6.0 =30 —4.0 -30 =20 -10 10 20 EX 4.0 5.0 6.0

Figura 4. 43 Gréfica t Student para Traccion
Elaborado por: El Investigador
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43.1.7 VERIFICACION DE LA HIPOTESIS CON RESPECTO AL
MEJORAMIENTO A LA RESISTENCIA A FLEXION.

Como el Ensayo a Flexién fue el testigo para los ensayos a Traccion e Impacto y
encontrar asi las configuraciones g mejor comportamiento tuvieron se analiza asi:
Probabilidad (P) = — = — = 0.05
Los grados de libertad de la muestra:
gl=n14+n2-2=4+4+12-2=14
Con Py gl en la tabla de valores para “t” Student (Anexo 19):
t (Tablas)= 1,761
Como se analiza a dos colas:
+1,761

Tabla 4. 51 Verificacion Hipotesis Ensayos a Flexion
ENSAYO A FLEXION

ANTES  |DESPUES
CONFIGURACIONES |EM1 (Mpa)|[EM2 (Mpa) |D=EM1-EM2| D"2
FLV/VL IV 329,3 398 -68,7| 4719,69
FLC/CL Il 386,1 420,1 -34 1156
FPV/VP | 6,3 15,9 96| 92,16
FPC/CP | 155 16,1 -0,6 0,36
SUMATORIA 737,2 850,1 -112,9] 5968,21
PROMEDIO 184,3| 212,525 -28,225

Elaborado por: El Investigador

Calculando la Varianza de las Diferencias:

2 _ 2
(Z DZ) - (Z_D) (5968,21) — (14#’9)
S2d = n__ =231,8
nn—1) 4(4-1)
Sd = +/S2d = 15,225
L D -28225 .
Sd 15225



Se encuentra fuera del intervalo £1,761, por lo tanto se acepta la H1, es decir
mejora las Propiedades Mecanicas del Fuselaje de los Vehiculos Aéreos No
Tripulados (UAV) del Centro de Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aérea
Ecuatoriana (CIDFAE).

033

]
T
=30 —4.0 =30 =20 -1.0 1.0 20 30 40 5.0

Figura 4. 44 Gréfica t Student para Flexién
Elaborado por: El Investigador

128



43.1.8 VERIFICACION DE LA HIPOTESIS CON RESPECTO AL
MEJORAMIENTO A LA RESISTENCIA AL IMPACTO.

Tabla 4. 52 Verificacion Hipdétesis Ensayos a Impacto

ENSAYO A IMPACTO
ANTES DESPUES
CONFIGURACIONES |[EM1 (Mpa) |EM2 (Mpa)|D=EM1-EM2| D2
ILV/VL IV 1,602 4.6 -2,998| 8,988004
ILC/CL Il 1,628 49 -3,272| 10,70598
IPV//P | 2,348 47 -2,352| 5,531904
IPC/CP | 2,649 5,9 -3,251 10,569
SUMATORIA 8,227 20,1 -11,873| 35,79489
PROMEDIO 2,05675 5,025 -2,96825
Elaborado por: El Investigador
Calculando la Varianza de las Diferencias:
2 _ 2
@02 - &2 (3579459) - (Z1LET)
S2d = n___ = 0,046
nn—1) 4(4-1)
Sd =+/5%2d = 0,2146
. D _ —2,96825 — 1383
T Sd 02146 '

Se encuentra fuera del intervalo £2.447, por lo tanto se acepta la H1, es decir
mejora las Propiedades Mecanicas del Fuselaje de los Vehiculos Aéreos No
Tripulados (UAV) del Centro de Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aérea
Ecuatoriana (CIDFAE).
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Figura 4. 45 Gréfica t Student para Impacto
Elaborado por: El Investigador

4.3.1.9 CONCLUSION

Tabla 4. 53 Verificacion Hipotesis Para Ensayos Mecénicos

HIPOTESIS ["T" TABLAS|"T"CALCULADO|  Ho H1
TRACCION| +2,447 -2,49 Sl
FLEXION | +1,761 -1,85 Sl
IMPACTO | 2,447 -13,83 Sl

Elaborado por: El Investigador

130



Para finalizar con el desarrollo del presente estudio se establece que las
Propiedades Mecanicas del Fuselaje de los Vehiculos Aéreos No Tripulados
(UAV) que actualmente se disefian y construyen en el Centro de Investigacion y
Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana (CIDFAE), se los tomd como
referencia para establecer las nuevas configuraciones estructurales
especificamente del Fuselaje de los UAV’s que son dos tipos (Fibra de Vidrio y
Fibra de Carbono que se toma como material base) con lo cual se obtuvo
caracterizaciones mecanicas y propiedades fisicas, tanto de las secciones de los
Fuselajes Actuales, Fv+K+K+K+Fv ; Fc+K+K+Fc, para laterales vy
Fv+K+H+K+K+Fv ; Fc+K+H+K+Fc, para piso, como también de las nuevas
configuraciones de material compuesto en sus diferentes configuraciones,

variando la fraccion volumétrica y orientacion de las fibras.

Los resultados obtenidos en la comprobacion de la hipotesis para cada variable
analizada, permitieron establecer la aceptacion de la misma, mejorando las
propiedades mecanicas del Fuselaje de los Vehiculos Aéreos No Tripulados
(UAV) del Centro de Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana

(CIDFAE), para esfuerzos de Traccion, Flexion e Impacto.

131



CAPITULO V

CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

5.1 CONCLUSIONES.

Durante la recoleccion de informacién y el andlisis de los datos, principalmente de las

propiedades mecanicas a traccion, flexion e impacto del material con los que se

disefian y fabrican actualmente los Fuselajes de los Vehiculos aéreos No Tripulados

(UAV’s) respecto a las posibles fracciones volumétricas y orientacion de las fibras

del nuevo material compuesto estudiado, se concluye a continuacion qué:

Las fichas técnicas que se disponen en el Centro de Investigacion y Desarrollo
de la Fuerza Aérea Ecuatoriana (CIDFAE), no son datos confiables en los que
se pueda elaborar datos reales en las propiedades fisicas, es por esto que se
desarroll6 pruebas reales en los materiales y en el ambiente que trabajan estos
(Resina Epoxi). Asi se obtuvieron densidades reales con las cuales se elabor6

el estudio.

Con los datos reales obtenidos en las propiedades fisicas de los materiales
compuestos, se determind las fracciones volumétricas existentes en los
fuselajes de los Vehiculos aéreos No Tripulados (UAV’s), con fracciones mas
coherentes de las que se obtenia en fichas técnicas de los mismos materiales,
dado que se investigo en el medio que realmente actdan las fibras sintéticas es
decir sumergidos en la propia resina epoxi y obteniendo resultados por

gravimetria.

132



= Al momento de determinar las diferentes configuraciones se debe amparar en
la experiencia de personas que estan inmersas en el medio, aerotécnicos e
ingenieros calificados y experimentados en la utilizacion de materiales

compuestos, ya que sus ideas son objetivas y claras.

= Se propuso varias configuraciones, tomando como base a la Fibra de Carbono
y la fibra de vidrio, no disminuyendo el nimero de capas y mas bien
asignando cierta orientacion a las mismas, provocando con esto una demora
en los tiempos de produccion final y cierto desperdicio de material al dar
cierta orientacion a las fibras, mejoré las propiedades mecanicas pero al

mismo tiempo produjo demora en el proceso de fabricacion.

= Al momento del laminado o estratificacién por vacio, no se tiene una idea
clara de funcionamiento de los diferentes procesos para la extraccion en
demasia de Resina Epoxi; ya que el vacio que generan las bombas de presion
negativa, no se tiene adecuado para la optimizacion de este muy importante

proceso en la obtencion del fuselaje.
» En la evaluacion de las propiedades mecanicas se lleg6 a la conclusion de que
no se cuenta con el equipo e instrumentacion adecuadas para realizar dichos

ensayos, produciendo un margen de error considerable al momento de realizar

las pruebas en especifico pruebas de impacto.

5.2 RECOMENDACIONES.

Finalizando el presente estudio que obtuvo grandes avances y dejo varias

interrogantes, para esto se recomienda:
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El laminado de los materiales compuestos se deben trabajar con la respectiva
proteccion para el usuario (guantes, gafas, mascarilla, etc) y una ventilacion
adecuada ya que la Resina es tdxica y las fibras al momento del corte expulsan

residuos diminutos que afectan a la salud.

El corte de las probetas bajo normativas, realizarlo en una sierra de pedestal y
con una plantilla pegada a la superficie de corte, esto facilitara el trabajo y

disminuira el desperdicio de material.

Es aconsejable para evitar el deslizamiento de las probetas a traccion, colocar
unas lijas de agua gruesas, en los extremos de las mismas, para tener el agarre

necesario en las mordazas y evitar la fatiga innecesaria del material.

El disefio y construccion de un solo tipo de Fuselaje como material
predominante la Fibra de Carbono, por sus excelentes propiedades mecanicas
comprobadas y estudiadas, 1o que permitird una mayor optimizacion de los

procesos y tiempos que llevan a la construccion del Fuselaje.

Proponer una investigacion para la optimizacion de recursos durante el
proceso de extraccion de aire en el enfundado de las secciones del Fuselaje,
estudiando a profundidad la cantidad de Resina que se extrae y la presion a la

cual esta sometida cierta seccion de fuselaje.

Establecer un procedimiento o manual instructivo para la correcta utilizacion

del equipo de ensayos de impacto.
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CAPITULO VI

PROPUESTA

6.1 DATOS INFORMATIVOS.

Titulo:
Procedimiento para el método de prueba de resistencia de impacto basado en la
norma técnica ASTM D-5628 para materiales compuestos sintéticos rigidos

mediante la variacion de la altura y masa de un proyectil.

Beneficiario:
El presente trabajo esta dirigido a la contribucion de investigadores de la
Universidad Técnica de Ambato y aerotécnicos del Centro de Investigacion y
Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana (CIDFAE) con la finalidad de obtener

mejores propiedades mecanicas en los Vehiculos Aéreos No Tripulados (UAV).

Ubicacion:
El presente manual instructivo de procedimiento para el método de prueba de
resistencia de impacto basado en la norma técnica ASTM D-5628 para materiales
compuestos sintéticos rigidos mediante la variacién de la altura y masa de un
dardo estara ubicado en la Facultad de Ingenieria Civil y Mecanica de La

Universidad Técnica de Ambato.
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6.2 ANTECEDENTES DE LA PROPUESTA.

Manuales instructivos se disefian como parte de un proceso de industrializacion y
optimizacion de materiales compuestos rigidos, en paises como Meéxico, se toma
como iniciativa un proyecto de norma, el cual establece los métodos de prueba que
abarcan la determinacion de la energia que causa la falla de ldaminas de plastico bajo
condiciones especificas de impacto mediante la caida libre de un dardo. Esta energia
se expresa en términos de peso (masa) del dardo que cae desde una altura especifica

que resultaria en una falla del 50% de las muestras probadas.

Un manual Instructivo de procedimiento para el método de prueba de resistencia de
impacto basado en la norma técnica ASTM D-5628 para materiales compuestos
sintéticos rigidos mediante la variacion de la altura y masa de un proyectil. Utilizando
técnicas donde el objetivo es llegar al dafio o fractura del material., resultando de gran
interés porque pretenden conocer en qué punto se origina el dafio en el material aun
cuando este dafio no sea visible, y esto es especialmente importante en materiales
compuestos rigidos y en piezas que sean utilizadas como elementos de seguridad y/o
en piezas donde por motivos econdmicos se precisa conocer el estado del material en

todo momento.

6.3 JUSTIFICACION.

En el pais se estan desarrollando varios tipos de materiales compuestos en fibras
sintéticas y naturales, por lo que el anélisis de las propiedades de fibra de carbono,
fibra de vidrio, kevlar y honeycomb entre las sintéticas y fibra de pifia, fibra de
cabuya entre las naturales, necesitan pasar por un proceso. De esta forma, se trata de
dar un valor agregado a los beneficios que brindan los materiales compuestos. Sin
embargo, los estudios e investigaciones son recientes, y ninguno de ellos esta
direccionado a la industria aeroespacial ecuatoriana, en la cual se elaboran gran

cantidad de partes de materiales compuestos.
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Materiales Compuestos los cuales se utilizan en combinaciones con la fibra de
carbono, fibra de aramida, fibra de vidrio y honeycomb estructure en partes
especificas de los UAV’s, se hace necesario comprobar los diferentes esfuerzos que
estos materiales soportan. Uno de los esfuerzos mas importantes y menos estudiados
es la energia de impacto que estos materiales soportan al momento de una caida libre,
por varias circunstancias, ya sea por fallo mecanico, eléctrico, electronico, manual,
etc., se ven sometidas a excesivas cargas de esfuerzo, lo que conlleva a una enorme

fatiga y llegado al caso a la fractura de los materiales propuestos.

Existe la norma especifica para calcular la energia de impacto y en la cual consta los
estudios que se pueden realizar con especimenes de prueba mediante la caida de un

proyectil y satisfacer esta necesidad.
Para la utilizacion de estos materiales compuestos sintéticos es necesario la

implementacion de un instructivo que encamine correctamente el estudio y su buen

manejo, para conseguir asi datos confiables y comprobados.

6.4 OBJETIVOS.

6.4.1 OBJETIVO GENERAL.

Elaborar un manual instructivo de procedimiento para el método de prueba de
resistencia de impacto basado en la norma técnica ASTM D-5628 para materiales
compuestos sintéticos rigidos mediante la variacion de la altura y masa de un

proyectil o dardo.
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6.4.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS.

Determinar los requisitos minimos que debe tener la maquina de acuerdo con la

norma ASTM D-5628 para materiales compuestos sintéticos rigidos.

Disefar un procedimiento didactico parta la correcta utilizacion de la norma ASTM

D-5628 para materiales compuestos sintéticos rigidos.

Implantar un registro Gnico de datos en la determinacion de los esfuerzos méximos

por impacto de la caida de un dardo.

6.5 ANALISIS DE FACTIBILIDAD.

Se determina que la elaboracion de la propuesta es factible porque se tiene como base
una version en inglés de la norma ASTM D-5628 re aprobada en el 2001(Anexo6),

ademas de instrumentos y equipo necesario.

Es necesario indicar que todos los elementos considerados para el desarrollo de la
propuesta, tiene un costo prudencial y de facil acceso en el mercado nacional,

haciendo que este proyecto se pueda llevar a cabo.

6.6 FUNDAMENTACION.

6.6.1 ALCANCE DEL METODO DE PRUEBA

Este método de prueba comprende el desarrollo de un rango comparativo de los
materiales segun la energia que necesitaron para agrietar el piso al punto de rotura,
especimenes plasticos rigidos bajo varias condiciones especificadas de impacto de un
dardo en caida libre (Impactador).
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Los valores de unidades en el Sistema Internacional (SI) son para ser considerados
como la norma y valores en los cuales se pueda determinar todos sus parametros de

disefio, construccion de los especimenes y para calibracion de la maquina de ensayo.

6.6.2 RESUMEN DEL METODO DE PRUEBA

Se permite un dardo en caida libre para golpear un espécimen apoyado directamente.
Ya sea un dardo con una masa fija con caida de varias alturas, o un dardo que tiene

graduable masa puede caer desde una altura fija.

Figura 6. 1 Dardos y Masa adicional
Elaborado por: El Investigador

El procedimiento determina la energia (masa o altura) que causara el 50 % de falla en

las muestras analizadas (energia media de fracaso).

La técnica utilizada para determinar la energia media de fallo es generalmente
Ilamada el Bruceton o Método de Escalera o el Método de Arriba y Abajo (ASTM-
D5628). Las pruebas se concentran cerca de la media, reduciendo el nimero de
muestras requeridas para obtener una razonable estimacion de la resistencia de
impacto.
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Figura 6. 2 Variacion de masa del dardo
Elaborado por: El Investigador

Cada método de prueba permite el uso de diferentes dardos Yy geometrias de
probetas para obtener diferentes modos de fallo, permitir la toma de muestras méas
facil, o probar cantidades limitadas de material. No hay medios conocidos para
correlacionar los resultados de las pruebas hechas por diferentes métodos o

procedimientos de impacto

6.7 METODOLOGIA. MODELO OPERATIVO

Para el establecimiento de la metodologia, se ejecuta un manual instructivo de
procedimiento para el método de prueba de resistencia de impacto basado en la norma
técnica ASTM D-5628 para materiales compuestos sintéticos rigidos mediante la

variacion de la altura y masa de un proyectil.

Esta planificacion se la realizaréa bajo el siguiente diagrama de flujo:

140



Inicio

Determinar el nimero de especimenes para cada muestra a ensayar

%

Preparar la méaquina de ensayo para la geometria (FA, FB, FC, FE)
seleccionado.

Medir y registrar el espesor de cada muestra en el area de impacto.

Escoger un espécimen
y mordazas para la
primera muestra.

| Colocar las mordazas en la muestra. I
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Un incremento del 10 % de la masa de fallo media estimado
o altura de fallo media se ha encontrado que es aceptable

Ajustar la masa total del dardo o la altura del dardo.

Configurar el Sensor de longitud

Liberacién del dardo.

Retirar la muestra y examinarla para determinar si o ha
fallado o no

El 50 % de
probetas

fallaron

‘ Desarrollar un gréfico y registro de los datos |

v

Célculos de Energia de la Resistencia de Impacto

Fin

Figura 6. 3 Diagrama De Flujo del Proceso de Ensayo
Elaborado por: El Investigador

142



evi

6.7.1

PROCESO PARA EL MANUAL INSTRUCTIVO DE ENSAYO POR EL METODO CAIDA DE DARDO

PROCESO PARA EL MANEJO DE LA MAQUINA DE ENSAYOS DE IMPACTO POR CAIDA DE DARDO (PMMEI)

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO
FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECANICA
CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

FICM PMMEI-000

OBJETIVO: Realizar el ensayo bajo normas técnicas de la ASTM , la cual determinara la energia necesaria de Impacto (MEF), para
diagnosticar el fallo del material en ciertas condiciones especificadas.
Este tipo de ensayo esté predeterminado para materiales polimeros rigidos.
ALCANCE: P Yoesap P P g
RESPONSABLE: El ensayo lo puede realizar, el investigador calificado con un titulo de 3er nivel, o un Egresado cursando los Gltimos semestres de
“|una carrera técnica, con conocimientos en Ensayos Destructivos y Resistencia de Materiales.
DEFINICION: El método de prueba para la Resistencia de Impacto, comprende el desarrollo de un rango comparativo segin la energia que
" |necesitaron para agrietar el piso al punto de rotura.
REFERENCIAS: D 618 Préactica para Condicionar Plasticos para Pruebas; D 1600 Terminologia para abreviados Términos relacionados con
" |plasticos; D 1709 Método de Prueba para Resistencia de Impacto de Pelicula Plastica por el Método Libre de Caida de Dardo

ELABORADO
REVISADO

Andrés Jacome Ing. Mg. Juan Paredes APROBADO
Ing. Mg. Juan Paredes Ing. Mg. Juan Paredes VALIDADO
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AREA DE MATERIALES

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

PROCESO PARA EL MANEJO DE LA MAQUINA DE ENSAYOS DE IMPACTO POR CAIDA DE DARDO (PMMEI)

SUPERVISOR DE LABORATORIO

FICM PMMEI-001

INVESTIGADOR

Proceso 1

DOOrO——um<Z—

Proceso 2

Proceso 3 Proceso 4

TDOOrO——1umLZ—

DEPARTAMENTO DE VALIDACION

DEPARTAMENTO DE INVESTIGACION

Ing. Mg. Juan Paredes

SWANIe]SVA\BION Andrés Jacome
REVISADO Ing. Mg. Juan Paredes

Ing. Mg. Juan Paredes

APROBADO
VALIDADO
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AREA DE MATERIALES

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO
FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECANICA
CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

PROCESO PARA EL MANEJO DE LA MAQUINA DE ENSAYOS DE IMPACTO POR CAIDA DE DARDO (PMMEI)

SUPERVISOR DE LABORATORIO

FICM PMMEI-002

INVESTIGADOR

Proceso 1 Proceso 2

DOOroOo——Houom<zZz—

Proceso 3 Proceso 4

DOUOrmo——Houom<zZz—

DEPARTAMENTO DE VALIDACION

DEPARTAMENTO DE INVESTIGACION

Ing. Mg. Juan Paredes

SWANIe]SVA\BION Andrés Jacome
REVISADO Ing. Mg. Juan Paredes

Ing. Mg. Juan Paredes

APROBADO
VALIDADO




UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO
FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECANICA
CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

FICM PMMEI-003

PROCESO 1 (Requerimiento de los Materiales Compuestos)

Objetivo: Determinar el tipo de textura con el cualse  |Alcance: Previa autorizacion a la utilizacién de este

iniciara los ensayos mecanicos de Resistencia al equipo, debe especificarse el tipo de material a
Impacto ensayar
Orden de Determinar la cantidad de especimenes a ensayar
Trabajo
A Dimensionamiento de Especimenes a ensayar.
R
E Anexo 6: ASTM D-2658
A
D - -
E Decretar el tipo de textura , suavidad, capa

superficial a ensayar e informacion necesaria ya que
defectos en esta superficie afectaran los

resultados,datos importantes previamente al ensayo
por el método de caida de dardo.
Normas ASTM:
D 1709
D 1898

D 2444

Cualquier preparacién de probetas,
acondicionamiento, dimensiones, 0 parametros
de prueba o combinacioén de los mismos
correspondientes a las especificaciones de
materiales ASTM prevaleceran sobre aquellos
mencionado en este método de prueba. Si no
hay especificaciones de materiales ASTM,
entonces se aplicara las condiciones I Seleccion del Tipo de
predeterminadas. Geometria

LomrE>—omMAHA>Z

= WA\={e]2VA\BIe) Andrés Jacome Ing. Mg. Juan Paredes [WA\ZIZ{®]=7:\p]0]
AVAETABIOR Ing. Mg. Juan Paredes Ing. Mg. Juan Paredes [B\Y/A\SI5):\p]6)
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UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO
FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECANICA
CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

FICM PMMEI-004
PROCESO 2 (Seleccién del Tipo de Geometria)

Objetivo: Determinar el tipo de Geometria con la cual |Alcance: Decidir que tipo de Geometria de dardo se
se iniciaran los ensayos mecanicos de Resistencia al [utilizar, para asi seleccionar correctamente los

Impacto implementos con los que se realizaran las pruebas.
D La prueba de Geometria FA:
E Seleccion del Tipo de + Causa un nivel moderado de esfuerzo o
Geometria » Puede ser utilizado en la mayoria de plasticos

P Yy p

A

; v

T Vs

A La prueba de Geometria FB:

+ Causa una mayor concentracion de esfuerzo

M » Probetas duras y gruesas que no fallaron con

E FA
Geometria FB, minimiza

N -
problemas con la penetracion del

T dardo y adherencia en materiales

0] dictiles

E v
La prueba de Geometria FC:
+ Concentracion moderada de esfuerzos
+ Evita el fallo del ensayo por cizallado en
I placas gruesas
N
Vv
E La prueba de Geometria FD:
S « Mayor Concentracion de esfuerzos
T + Especificamente para Plasticos Rigidos
I
G
A
C La seleccion de la Geometria del dardo tiene que
| ser arbitrario, mientras todas las geometrias Seleccion de
; pueden ser utilizadas el conocimiento de la Variacion y Método
0] aplicacion final debe ser considerado de Prueba
N

= WAN2{]RVA\BIe} Andrés Jacome Ing. Mg. Juan Paredes [WA\ZI3{®)=7:\p]6)
RAVAETA\BIOR Ing. Mg. Juan Paredes Ing. Mg. Juan Paredes [S\Y/2\SI5):\b]60)
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UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO
FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECANICA
CARRERA DE INGENIERIA MECANICA
FICM PMMEI-005
PROCESO 3 (Seleccién de Variacion y Método dePrueba)
Objetivo: Seleccionar el tipo de variacion en el ensayo |Alcance: El método de altura constante debe ser
por caida de dar a realizarce utilizado para aquellos materiales que son sensibles a
las velocidades que el otro método pueda ocacionar
D . Se permite un dardo en caida libre para golpear
E Seleccionde un especimen apoyado directamente. Ya sea un
P Variacion y Método dardo con una masa fija de varias alturas.
de Prueba
A
R
T
A Se permite un dardo en caida libre para golpear
M un especimen apoyado directamente. Ya sea un
E dardo que tiene graduable masa puede caer desde
N una altura fija.
T Anexo 7 Dardos y
Tratamiento
@]
D Méaquina de Pruebas: I
E Geometria de Mordazas
| Anexo8 Mordazas
|
N
Vv Geometria del Dardo I
E p
S Anexo 9 Geometria de
Dardos
T
|
G
A Masa del Dardo I
C Seleccion de
Anexo 10 Masa Variacion y Método

| Adicional de Prueba
@]
N

= WAN2{]RVA\BIe} Andrés Jacome Ing. Mg. Juan Paredes [WA\ZI3{®)=7:\p]6)
RAVAETA\BIOR Ing. Mg. Juan Paredes Ing. Mg. Juan Paredes [S\Y/2\SI5):\b]60)

148




UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO
FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECANICA
CARRERA DE INGENIERIA MECANICA
FICM PMMEI-006
PROCESO 3 (Seleccién de Variacion y Método dePrueba)
Objetivo: Seleccionar el tipo de variacion en el ensayo |Alcance: El método de altura constante debe ser
por caida de dar a realizarce utilizado para aquellos materiales que son sensibles a
las velocidades que el otro método pueda ocacionar
D Especimenes de Prueba
E Seleccion de
Variacién y Método

P de Prueba
A
R
T Las probetas deberéan ser lo suficientemente
A grandes para que puedan ser sujetadas , si la
M sujecién es deseable
E Anexo 11 Medida
N minima de probetas
T
O

Cuando aproximadamente la masa de fallo para
D una muestra dad que se conoce, 20 probetas
E suele producir suficientes resultados precisos. Si

la masa media es desconocida, 6 0 mas probetas

adicionales deben utilizarce para determinar el

unto de partida apropiado de la prueba. .

P P Prop P Nota: Como solo 10 ejemplares a
| menudo producen suficientemente
N datos fiables la masa media de fallo.
vV Aun asi, entales casos la desviacion
E estandar sera relativamente grande
S
T
|
G
A Ensayo de Probetas
C
|
O
N
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FICM PMMEI-007

PROCESO 4 (Ensayo de Probetas para determinacion de la Resistencia al Impacto)

Objetivo: Realizar las pruebas mecanicas de ensayo de [Alcance: Estableceer los parametros predictivos y
impacto por el método de caida libre de un dardo en la |preventivos del correcto funcionamiento de la

maquina de ensayos de impacto. maquina de impacto, sus calculos e informe final
D Condiciones de Prueba I
E [ Ensayo de Probetas
. v
A A no ser que se especifigque lo contrario, las
R condiciones para la prueba serdmen 23 + 2°C
T (73,4 £ 3,6 °F) y 50 = 5% de humedad relativa
A para no menos de 40 horas previo al ensayo, para
aquellas pruebas donde el condicionante esta
M requerido. En caso de desacuerdo serd 61°C
E (61.8°F) y humedad relativa 62%. Para
N conformidad con requisitos de 1SO
T
° J
Cuéndo se desea pruebas a temperaturas distintas
D a 23°C, acondicionar a la temperatura de prueba
E deseada dentro de 30 min, preferentemente
inmediatamente, después de la finalizacion del
pre-acondicionamiento. Mantenga las muestras a
la temperatura de ensayo para no mas de 5 horas
| antes de la prueba, y, en ninglin caso, por menos
del tiempo necesario para asegurar equilibrio
N térmico .
Vv
E ASTM D 618
T l
I Medidas de Seguridad
G * Amortiguacion y Proteccion seran
A proporcionados para proteger al operario.
C + Cuando se utilicen los pesos extras, es
| peligroso para el operario intentar coger un
; dardo rebotando, es por eso que se debe
O colocar un sujetador al final del peso deseado [ Ensayo de Probetas
N Anexo 12 Protecciones
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FICM PMMEI-008

PROCESO 4 (Ensayo de Probetas para determinacion de la Resistencia al Impacto)

Objetivo: Realizar las pruebas mecénicas de ensayo de |Alcance: Estableceer los parametros predictivos y
impacto por el método de caida libre de un dardo en la |preventivos del correcto funcionamiento de la

maquina de ensayos de impacto. maquina de impacto, sus calculos e informe final

D Ajustes de la Maquina de Ensayo I
E [ Ensayo de Probetas
. v
A Verificar la caja de herramental necesario
R (Dardos) con todos sus implementos para el
T ensayo
A Anexo 7 Dardos.
M
E
N - m——

Verificar en el compartimento inferior de la
T

maquina las diferentes mordazas para cada
O Geometria ya especificada

FICM PMMEI-004

D
E

Montar la plomada en la maquina y verificar

nivelacion de la mesa con la regulacion de nivel

en las 4 partes inferiores del equipo estandar
| para el método de prueba . -
N Anexo 13 Ajustes
V i
E
S Desmontar la plomada y conservarla enel
T compartimento inferior de la maquina de ensayo
I
G
A Examinar las conexiones necesarias para el
C correcto funcionamiento de la maquina, como
| son la sujecion neumatica y la energizacion de la
o bobina.

Anexo 14 Ensayo de Probetas

N Conexiones
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FICM PMMEI-009
PROCESO 4 (Ensayo de Probetas para determinacion de la Resistencia al Impacto)
Objetivo: Realizar las pruebas mecanicas de ensayo de |Alcance: Estableceer los parametros predictivos y
impacto por el método de caida libre de un dardo en la [preventivos del correcto funcionamiento de la
maquina de ensayos de impacto. maquina de impacto, sus calculos e informe final
D Colocar las mordazas para la Geometria que fue
E Ensayo de Probetas previamente seleccionada, si es que se desea el
montaje de las mismas. Seleccionar al azar las 6
P primeras probetas a ensayar.
A Anexo 8
R FICM PMMEI-004
T
A
M Colocar la mordaza inferior en los tornillos de
E ajuste, colocar la probeta a ensayar, colocar la
mordaza superior sobre la probeta, aplicar la
N sujecién neumatica.
T Anexo 15 Montaje
@) de probeta
D A menos que se especifique lo contrario colocar el
E dardo inicialmente a 0,66 +0,008 m ( 26,0+0,3
pulg) de superficie de la probeta.
|
N : —
vV Seleccionar el metodo de variacion de alturas o
variacion de masa del dardo, para que esto cause
E la mitad de fallos en las probetas
S | FICM PMMEI-005
T Si los fallos no se pueden producir con el maximo
| disponible de masa, la altura de caida se puede
G aumentar. En cambio, si la caida del dardo provoca
A errores a la distancia de 0.660 m, la altura de caida se
puede disminuir.
. J
I
ﬁ [ Ensayo de Probetas
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FICM PMMEI-010

PROCESO 4 (Ensayo de Probetas para determinacion de la Resistencia al Impacto)

Objetivo: Realizar las pruebas mecanicas de ensayo de [Alcance: Estableceer los parametros predictivos y
impacto por el método de caida libre de un dardo en la |preventivos del correcto funcionamiento de la

maquina de ensayos de impacto. maquina de impacto, sus calculos e informe final
D Retirar de la caja el dardo previamnete
E Ensayo de Probetas seleccionado; introducir el dardo en la boquilla
de la bobina, energizar para g se active el seguro
P de caida del dardo.
A FICM PMMEI-005
R Anexo 16 Bobina
T
A
M Liberacion del dardo. Desenergizar la bobina,
E dejar caer el dardo y asegurese que golpee enel
centro del especimen.Si el dardo rebota, cogerlo
N para impedir dafio de impacto mdltiple ala
T superficie del mismo
O
D Desactivar la sujecion neumdtica, Retirar la muestra
E y examinarla para determinar si o ha fallado o no.
en ciertos polimeros sera dificil la detecciion de
fallas a simple vista, es por eso que ,la exposicién de
la superficie a un tinte penetrante, como violeta de
I genciana, se puede utilizar para determinar el inicio
N de la deformacion de grietas.
Vv
E
S
T Si el primer espécimen falla, retire un incremento de la
| masa del dardo mientras se mantiene la altura de caida,
G o disminuir la altura de caida mientras se mantiene la
constante de masa . Si la primera muestra no falla,
A agregue un incremento de masa aldardo o aumente la
C altura de caida. A continuacién compruebe la segunda
I muestra.
(N) FICM PMMEI-005 [ Ensayo ce Probetas
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FICM PMMEI-011

PROCESO 4 (Ensayo de Probetas para determinacion de la Resistencia al Impacto)

Objetivo: Realizar las pruebas mecanicas de ensayo de |Alcance: Estableceer los parametros predictivos y
impacto por el método de caida libre de un dardo en la |preventivos del correcto funcionamiento de la

maquina de ensayos de impacto. maquina de impacto, sus calculos e informe final
D De este modo, seleccione la altura de impacto o
E Ensayo de Probetas masa del dardo para cada prueba de los
resultados observados con el espécimen solo
P previamente probado. Pruebe cada espécimen
A s6lo una vez.
R
T l
A
M Para obtener mejores resultados, el incremento de la
E masa del dardo o la altura debe ser aproximadamente
equivalente as, la desviacién estandar estimada de la
N prueba para aquella muestra. Un incremento de 0.5 a
T
O

2 veces s es satisfactorio (ver seccion 13.4).
l | ATSM D5628 - 96 I

Mantener un gréfico de los datos, como se muestra
en el Apéndice X1. Utilice un simbolo, como X,

para indicar un fallo y un simbolo diferente, como
O, para indicar un no fallo en cada masa o nivel de
altura

mao

ATSM D5628 - 96

La muestra puede ser desechada s6lo si una causa Unica de
anomalia puede ser encontrada, como un defecto interno
visible en el espécimen roto. Tenga en cuenta que el
comportamiento de ruptura puede variar ampliamente
dentro de un conjunto de muestras. Los datos de
especimenes que muestran un comportamiento atipico no
debe ser eliminado simplemente a partir de tal
comportamiento.

ZO0— 00— d1uomL Z2—

[ Ensayo de Probetas
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FICM PMMEI-012

PROCESO 4 (Ensayo de Probetas para determinacion de la Resistencia al Impacto)

Objetivo: Realizar las pruebas mecanicas de ensayo de |Alcance: Estableceer los parametros predictivos y
impacto por el método de caida libre de un dardo en la [preventivos del correcto funcionamiento de la

maquina de ensayos de impacto. maquina de impacto, sus calculos e informe final
D .
E [ Ensayo de Probetas I Célculos I
P
A
R
T I Masa de Fallo Media I
A Anexo 6 ATSM D5628 -
M 96 Seccion 13.1
E
N :
T Altura de Fallo Media I
J
0 Anexo 6 ATSM D5628 -

96 Seccion 13.2

D Energia Media de Fallo
E Anexo 6 ATSM D5628 -
96 Seccion 13.3

[ e : :

N Desviacion Estandar estimada de la Muestra

Vv Anexo 6 ATSM D5628 -
96 Seccion 13.4

E

S

T Desviacién Estandar estimada de la Muestra ]

| || Promedio | Anexo6 ATSMD5628 -

G 96 Seccion 13.5

A

C

I, Desviacién Estandar estimada Promedio de I

O | la Energia de Fallos | Anexo6ATSM D5628 - [ Ensayo de Probetas

N 96 Seccion 13.6
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FICM PMMEI-013

PROCESO 4 (Ensayo de Probetas para determinacion de la Resistencia al Impacto)

Objetivo: Realizar las pruebas mecénicas de ensayo de |Alcance: Estableceer los parametros predictivos y
impacto por el método de caida libre de un dardo en la |preventivos del correcto funcionamiento de la

maquina de ensayos de impacto. maquina de impacto, sus calculos e informe final
D
E [ Ensayo de Probetas Informe I
; ‘l’
A
R La identificacién completa de la muestra
T analizada,incluso tipo de material, fuente, el
A codigo del fabricante, forma, dimensiones
M principales, e historia anterior.
E
N
T Método de preparacion de las probetas. I
O

J

D Si la superficie del espécimen es lisa o

E texturizada, el nivel y tipo de textura si se
conoce, y si la textura es ensélo uno o ambas
superficies.

I l

N

\V/ Si el espécimen es texturizado, informar si la

E textura de la superficie mira hacia arriba, hacia el

S dardo o hacia abajo lejos del dardo

| |

I

os medios de sujecién, en su caso,

A

C l

I -

S eclaracion de geometria , FB, FC, ye

0O Decl 6nd tria (FA,FB, FC, FE) y el

procedimiento utilizado—masa constante o Ensayo de Probetas
N altura constante.
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FICM PMMEI-014

PROCESO 4 (Ensayo de Probetas para determinacion de la Resistencia al Impacto)

Objetivo: Realizar las pruebas mecanicas de ensayo de |Alcance: Estableceer los parametros predictivos y
impacto por el método de caida libre de un dardo en la |preventivos del correcto funcionamiento de la

maquina de ensayos de impacto. maquina de impacto, sus calculos e informe final
D Espesor de los especimenes abalizados
E Ensayo de Probetas P . P
(promedio y el rango).

P

A l

R

T El nimero de muestras de prueba empleados

A para determinar la altura media de fallo o de

masas.

M

§ |

N

T Energia media de Fallo I

9] l Anexo 18 Grafico de

D Si el Tipos de fallo, por ejemplo: (a) grieta o grietas en
solo una superficie (la placa aun podria contener agua),

E (b) grietas que penetran todo el espesor (de agua es
probable que penetre a través de la placa), (c) Trizado
quebradizo (la placa esta envarios pedazos después del

| impacto), o (d) Insuficiente ductilidad (la placa esta
penetrada por un desgarro contundente). Informe otra

N deformacion observada debido a un impacto, si los

\V/ especimenes fallan o no.

E

S l

T

| Si es atipica la deformacion para cualquier espécimen

G dado se observa la muestra para ese material, tenga en

A cuenta la causa asignable, si se conoce.

C

|

f\l) [ Ensayo de Probetas
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maquina de ensayos de impacto.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO
FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECANICA
CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

PROCESO 4 (Ensayo de Probetas para determinacion de la Resistencia al Impacto)

Objetivo: Realizar las pruebas mecanicas de ensayo de |Alcance: Estableceer los parametros predictivos y
impacto por el método de caida libre de un dardo en la |preventivos del correcto funcionamiento de la
maquina de impacto, sus calculos e informe final

FICM PMMEI-015

I Ensayo de Probetas

operador

Fecha de la de la prueba y la identificacion del I

!

Temperatura de prueba I

|

O—4zZmMZTP>—ADTVP>IUVMOU

En ninguin caso los resultados obtenidos con las
geometrias arbitrarias que difieren de aquellos
contenidos en este método de prueba deberan ser
informados con los valores que obtuvieron por este
método de prueba (D 5628)

m o

!

publicada.

El nimero de método de la prueba y fecha de revision I

ZO0—0Or>ro0—-—Hdum<L Z2—

Anexo 17 Formato
General para Pruebade

Ensayo

[ Ensayo de Probetas
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Figura 6. 4 Proceso para el Manual Instructivo de Ensayo por el Método Caida de Dardo
Elaborado por: El Investigador
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6.7.2 ANALISIS DE COSTOS DE REALIZAR UN ENSAYO POR CAIDA
DE DARDO

En la siguiente tabla se detalla el costo para realizar un ensayo en la maquina por

caida de dardo

Tabla 6. 1 Costo Administrativo i de Produccién del Ensaio

UNIDAD DE| COSTO COSTO

CONCEPTO CANTIDAD MEDIDA | UNITARIO TOTAL
Derecho de todo Tramite 1|Unidad $ 165| % 1,65
Impresiones 2|Unidad $ 025 % 0,50
Guantes de Nitrilo 1|Unidad $ 20,00 | $ 20,00
Gafas 1|Unidad $ 500 | % 5,00
Overoll 1|Unidad $ 30,00 | $ 30,00
Casco de Seguridad 3M 1|Unidad $ 300 (% 3,00
Mascarilla 3M 1|Unidad $ 125 $ 1,25

COSTOS DE RECURSOS HUMANOS

Laboratorista 8|Horas $ 2,16 | $ 17,28
Recoleccion de Informacion 2|Horas $ 216 | $ 4,32

COSTOS DE RECURSOS VARIOS

Internet 10|Horas $ 050 $ 5,00
Hojas 30{Unidad $ 010 | $ 3,00
Impresiones 30|Unidades $ 025 % 7,50
Transporte 100|Unidad $ 025[$% 25,00

Subtotal| $ 247,00

10% Imprevistos| $ 24,70

Elaborado por: El Investigador

Por un promedio de 20 probetas como un minimo para cada investigacion, el costo de
utilizar el equipo y el costo por cada probeta es de $ 13,59 Dolares Americanos.
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6.8 ADMINISTRACION
A continuacion se expone los valores econdmicos que se presentaron durante el

desarrollo de esta investigacion.

Tabla 6. 2 Costo Administrativo y de Produccion del Ensayo

CONCEPTO UNIDAD | VALOR
UNITARIO VALOR TOTAL

Equipos para ensayos 12| $ 200,00 S 2.400,00
Materiales compuestos 4|S 300,00 S 1.200,00
Resina Epoxi 1|$ 200,00 S 200,00
Transporte 2| S 200,00 S 400,00
Material de Escritorio 1/$ 80,00 S 80,00
Transcripcion informe 1/$ 30,00 S 30,00
Subtotal S 4.310,00
Imprevistos (10%) S 431,00
Total S 4.741,00

Elaborado por: El Investigador

6.9 PREVISION DE LA EVALUACION.

Culminado el presente trabajo de investigacién, que tuvo lugar en los laboratorios de
la carrera de Ingenieria Mecanica la Universidad Técnica de Ambato campus Huachi,
como en los laboratorios de Nuevos Materiales de la Escuela Politécnica Nacional
(Quito), se sugiere tomar en cuenta todas las conclusiones y recomendaciones
presentes en este trabajo, con el fin de considerar las propiedades mecanicas y su

mejora a la hora de analizar esta presente investigacion.

De igual manera se sugiere una investigacion posterior a este trabajo, en la cual se

desarrolle méas detenidamente la extraccion de la resina epoxi.
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ANEXOS



Anexo 1: Ficha Técnica Resina Epoxi

Quality Materials For High Performance Compasite Parts

PRODUCT LINE DESCRIPTION

The AEROPOXY line of products has been developed to provide commercial and consumer users with a group of
materials ideally suited for the fabrication and/or repair of high performance composite parts and structures. The
AEROPOXY materials were originally developed for the kitplane construction and repair market, where the com-
bination of high strengths, excellent heat resistance with reom temperature cures and improved safety made
them very popular. These same features and benefits quickly made the mvery affradive fo customers in the auto-
motive, sporting goods and sport vehicle industries, where they curently enjoy considerable usage.

LAMINATING SYSTEMS

PR2032 I.amlnatlnﬂ Hesin

This is a medium viscosity, unfilled, light amber laminating resin that is designed for use in fabricating compos-
ite parts and other de manding structural applications. This resin laminates very easily, and wets out fiberglass,
carbon and aramid fibers readily. PR2032 has excellent cured properties, with particularly good flexural
strength, and high heat resistance with a room temperature cure. Three harde ners are provided for PR2032
that provide different working times to suit the size and type of laminate or part.

LAMINATING SYSTEMS SPECIFICATIONS & TYPICAL MECHANICAL PROPERTIES

MNOTE: For full specifications and propertfies with all of the available hardeners, including recommended curing
cycles, refer to the individual product bulletins available on our web site at www.ptm-w.com.

[  rhoms) pHaso PR2032 / PH3660 PR2032 / PH3665
Mix Ratio, By Weight 100: 27 100 : 27 100 : 27

By Volume 3to1 3to1 3to1
Color Amber Amber Amber
Mized Viscosity, cps, @7 7=F B00 - B75 cps 900 - 950 cps 925 - 975 cps
Pot Life, 4 fl. oz. Mass 30 minutes 1 hour 2 hours
Cured Hardness, Shore D B8 D B6D-BBD 87D
Specific Gravity, gms./cc 1.16 1.11 112
Density, Ib. / cw.in. 0420 0401 0410

Ib. / gallen 9.68 9.26 947
Specific Volume, cu.in./ Ib. 238 249 24.4
Tensile Strength, psi 45,350 psi 45,170 psi 45,870 psi
Elongation, % 1.91% 1.96 % 198 %
Tensile Modulus, psi® 2.8 x 106 psi 2,620,000 psi 2.52 x 106 psi
Flexural Strength, psi 68,167 psi 62,285 psi 66,667 psi
Flexural Modulus, psi 1 2.77 x 106 psi 2,560,000 psi 3.05 x 106 psi
Glass Transition Temp., Tg 194°F 196°F 194°F
Coefficient of Thermal 37 x10° 43x10° 415x 10°
Expansion, in./in./ °F in./in./ °F in./in./ °F
Range: 100:F - 150°F

(1) These properties were derived with a 10-ply laminate, hand lay-up, Style 181 Fiberglass Fobric, 55% glass confent.
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Anexo 2: Ficha Técnica Fibra de Vidrio

VFG-SudamtaY

A
Af

liada a PPG Industries Inc.

VFG MATATV:

DESCRIPCION GENERAL:

El VFG-MAT ATV es un manto de fibras
de vidrio cortadas, disefiado para uso en refuerzo
plastico de resinas de polyester oroftalicas,
isoftalicas, vinyl ester o epoxicas, destinado para
procesos de aplicacién manual en la produccion
de lanchas, gabinetes, cavas, tanques
resistentes a la corrosion, piscinas, componentes
para camiones y carrocerias, paneles para la
construccion, ductos, tuberias y muchas otras
partes.

El VFG-MAT ATV es producido cortando
mechas de fibra de vidrio tipo E, que luego son
dispersas al azar en forma de manto y unidas por
medio de un aglomerante de alta solubilidad. EI
proceso es controlado a especificaciones
preestablecidas para garantizar uniformidad.

Un acabado a base de silano es aplicado
a la superficie de cada fibra para capacitar el
procesamiento de los refuerzos, incluyendo una
humectacion completa con un minimo de
rodillado y provee las propiedades del laminado
requeridas en resinas polyester, vinyl ester y
epoxicas.

[rosur o

VENTAJAS:

+ EI VFG MAT ATV posee una uniformidad
sobresaliente.

+ EIVFG MAT ATV conforma excelentemente
a configuraciones complejas.

+ EIVFG MAT ATV es de rapida humectacion
facilitando el frabajo de rodillado y de escape
de aire.

+ la calidad de los laminados fabricados con
VFG MAT ATV es asegurada con las
excelentes propiedades mecénicas, retencion
de propiedades y apariencia de los
laminados.

o Con VFG MAT ATV el inventario de
materiales es simplificado y los desperdicios
minimizados. Un solo Mat. redne todos los
requerimientos ya que el Mat, cuando es
usado dentro de las condiciones de moldeo y
curado es compatible con resinas isoftalicas y
bisfenol A, epoxica, vinyl ester, furanicas y
otras resinas resistentes ala llama.
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PROFPIEDADES MECANICAS TIPICAS DE LAMINADOS DE RESINAS REFORZADAS
CON VFG MATATV

EPOXI VINYL ESTER ORTOFTALICO METODO ASTM
Resistencia a la Flexian,
pSi X 103 20,2 227 226 D790
I;v:]oguln de Flexion, psix 0.804 0.634 0.684 D700
Resistencia a la
traccion, psi x 102 12,7 14,2 114 D638
Lvlc;%téln de traccion, psi 138 1,50 1.46 D638
Contenido de Vidrio en
Laminado % 297 266 306 D2584

El VFG — MAT ATV viene presentado en rollos con las siguientes caracteristicas:

DENSIDAD, oz/ft* (gr/m?): 1(305) 1% (458)
ANCHOS, Pulgadas, cm.: 50-60 (127-152) 50-60 (127-152)
PESO PROMEDIO POR ROLLO, KG. 41 46
ROLLOS EMBALADOS EN MANGAS

DE PLASTICO

Almacenamiento

Los mats deben ser almacenados en su embalaje original, enambiente seco
con temperatura moderada, Las mejores condiciones son;

¢ lemperalurasentre 15y 35°C;

* humedad relativa entre 35y 65 %,
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Anexo 3: Ficha Técnica Fibra de Aramida o Kevlar

TyPICAL AND COMPARATIVE PROPERTIES OF KEVLAR®

Table II-1 lists the typical yam, tensile and thermal
properties of KEVLAR 29 and KEVLAR 49 yams.
Additional products in the KEVLAR family of
fibers are available with different combinations of
properties to meet your engineering design needs.

Please contact your Du Pont Representative or call
1-800-4-KEVLAR 1o discuss your specific application
and determine the optimum KEVLAR fiber for you.

TABLE II-1. Typical Properties of Du Pont KEVLAR® 2% and 49 yarns

Property Unit KEVLAR KEVLAR Property Unit KEVLAR KEVLAR
bl 49 29 49
YARN THERMAL PROPERTIES
Type denicr 1,500 1,140 Shrinkage
{dex) (1.670) {1270 In Water at
# of filaments* 1,000 To8 ZIZF (100°C) % <il.| il
) - In Dry Air at
Density Ibin,* 0052 0.052 ¥
(em)  (144)  (1L44) RIS % <0l il
Maisture Levels Sh]"nf}rage '.rmsm . a
As Shipped®® & 10 35 n Dry Air at G/ =] =02
: ’ ISIF(177°0) (cNfiex)  (0.88) (1.77)
Equilibrium from ’
Specific Heat
Bone-Drry Yam*** % 4.5 i3 ALTTE(5C) callg x°C T 034
TENSILE PROPERTIES g xK)  {1420) {14201
Straight Test on Conditioned Yarns' ALZIZFI0C)  callgx°C .48 0.48
Breaking Strengin ib 6.0 503 Ukgx Ky 2000 @0
(N {338) (264) ALZSSF(I80°C)  callgx'C 060 0.60
K 515 2515
Breaking Tenacity _ gid 210 36 gl G 2319
(N} {203) {208} Thermal Conductivity,
ps:i 424 000 435,000 BTU s mdbe s/ 03 0.3
(MPa) (29200 (3K} [Wimx K)  [0:04] [0.04)
Tensile Modulus gid 555 B85 Decomposition 'F 00900 RO0-900
(cNfex) (4, 500) (78100 Temperature in Air™ {"C} (427-482)  (427-482)
i W2x 10F 163x 10 Recommended max
(MPa) (70,300} (112.400) Tempesature Range for  "F 300350 300-350
Elongation . Break L 16 2.4 Long-Term Use m Air ~ ("C) (149-177y  (149-177)
Resin Impregnated Strands" Heat of Combustion ~ BTU/Ab 15,000 15,000
Tensile Strength pi SI50000 525,000 (Joulekg) (355 107)  (35x 1(F)
(MPa) (3,600) (3.600) Poisson's Ratio 0,36
Tensile Modulus. psi 2.0 108 18.0x W
(MPa) (A3.000) (124,000}

ROTE: The: clata an this table are thase o comamanky observed amd ars repris-
entative of the panicalar denier and type indicated, they are not produst specifica-
tios, Progerics will very with denber and rype, For KEVLAR 29, the Bigis
weaght wsed o caleulate denier is zero finish and 2.5% moisbare. For KEVLAR
49, ke hasis weight wsed W0 caleulse denier is e Gosh and 0% moisure.
*Filument diameter is (LM T inches {1 2 microns).

*#Typical modsiure levels on yam ax shipped: they reflect valwes reached at
eormal. maderae emperatiane and humidiny levels following fiber production.
which is & wet process.
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***Eguilibrium values are determined by bone drying the fiber and condivoning
at TAF (24507, 83% KH,

'ASTM DRR3-E5, tested ol 1.1 twist multiplier.
" Bpoay-impregnated sirands, ASTM D2343,
""" aries with rme of heating,
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Table I1-2 compares the propertics of KEVLAR 29
and KEVLAR 49 to other yams, such as glass, steel
wire, nylon, polyester, polyethylene and carbon,
Compared to KEVLAR, nylen and polyester have
telatively low moduli and intermediate melting points.
Polyethylene has a high initial modulus, which is
offset by its relatively low melting point.

TABLE 11-2. Comparative Properties of KEVLAR® vs, Other Yarns

“Customary™ {inch-pound) Units
Specific

Specific Break Tensile Decomposition

Density Tenacity Modulus Elongation Strength*  CTE** Temperature

Ih/in.* 1 psi 10 psi % 10° in. W'F 'F i"C)
KEVLAR 29 052 424 2 i6 £.13 220 00900 (427-482)
KEVLAR 44 (052 435 16.3 24 837 -2.7 OO0 (427-482)
Other Yarns
5-Cilass (LORM 05 124 54 TAD +1.7 1.562 1850)
E-Glass 0092 00 105 4.8 543 +1.6 1,345 (730}
Steel Wire 0. 250 285 29 20 1.0 +3.7 BIST 0
Nylon-66 0042 143 0.4 183 340 — 490! {254)
Palyester 0050 168 20 14.5 136 — 4937 {256)
HS Polyethylene 0.035 175 17 i3 10.7 300 {149)
High-Tenacity Carbon 0,065 430 a2 1.4 6.93 0.1 6332 {35000

*5pecific iensile strength s obtained by dividing the tenacity by the density.
**CTE i the coefficient of thermal expansian (in the [oagitdinal direction).
"Ml g rairG,

-2 KEVLAR™ ARAMID FIBER
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Anexo 4: Ficha Técnica Fibra de Carbono

HexTow® carbon fiber from Hexcel is produced in a con- HEXCEL STRENGTHS
tinuous operation in which the polyacrylonitrile precursor | g Vast aerospace database
undergoes a series of precisely controlled processes. - Extensive military, space and
Exposure to extremely high temperatures chemically commarcial asrospace qualifications

changes the precursor, yielding high strength-to-weight = More than 40 years of carbon fiber
and high stiffness-to-weight properties through oxidation manufaciuring experience

and carbonization. The successive surface treatment and - U.S. precursor
sizing stages improve bonding and handleability. The B Technology development capability
resulting carbon fber is stronger than steel, lighter than ® Customer technical support

aluminum and as stiff as titanium. It can be supplied in
two basic forms: Continuous Fiber and Choppead Fiber.

CONTINUOUS FIBER

Continuous fiber can be combined with virtually all the
thermoset and thermoplastic resin systems. They are
used for weaving, braiding, filament winding applications,
uni-directional tapes and prepreg tow for fiber placement.

Typical Product Data

Fiber Type Mumber of Tensile Tensile
Filaments Strength Modulus*

Size
{1k}

fksl)  (MFa) | (Ms) (GPa)
3000 670 4619 835 m 18 0.210 1.7 4
AS4 6000 640 4413 5 Fxp| 17 0.427 1.7 4
12000 640 4413 35 2 1.7 0.858 1.7 ]
3000 675 4654 35 2 18 0.200 178 4
ASAC 6000 645 4447 B Fxp| 17 0.400 178 4
12000 G50 4482 385 F=1 1.8 0.800 178 ]
AS4D 12000 700 4826 B0 ELA 1.8 0.7E5 1.7 ]
AST 12000 Ti0 4335 360 48 17 0.800 1.7 8
M2 12000 70 5300 400 76 17 0.446 178 4
IM2C 12000 B30 5723 430 296 18 0.446 178 75
G 12000 B30 5723 40.5 e 19 0.445 1.78 4
- 6000 ] 5516 400 276 19 0.223 1.78 4
12000 B20 554 400 276 19 0.445 1.78 4
] 12000 B80 BoaT 450 o 18 0.446 1.78 4
M9 12000 B30 6136 4.0 03 18 0.335 1.80 2
IM10 12000 1010 6964 450 o 20 0324 1.7 2
HME3 12000 6an 4688 8.0 41 10 0418 1.83 3
* Tensile Modulus Calculated as Chord (B000- 10000 ™ Sirain at Failure
Strength vs Modulus
1100
_ 0 {31}
g N8
g W — ;
E B0 nr g®
& § Wz
i ) A24E ﬁgr
E asec g HuEl @
5 m A4
i)
k] i a0 25 20 = ] -] il
Tovw Tenaile Modulus [Msi)
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Anexo 5: Ficha Técnica Honeycomb Structure

HRH-10 Aramid Fiber/Phenolic Resin Honeycomb

Haxtcel Honeycomb Compressive Plate Shear
Designation Bare Stabilized L Direction W Direction
Material - Strength Strength Modulus Strength Modulus Strength Modulus

Cell Size - Density psi psi ksi psi ksi psi ksi
Hexagonal typ min o min typ typ min typ tp min typ
HRH-10-116-34 195 160 205 170 20 155 125 6.0 85 65 29
HRH-10-1/8-1.8 105 85 115 95 8 a0 5] 3.8 50 40 15
HRH-10-1/8-3.0 200 235 325 270 20 175 155 6.5 100 85 35
HRH-10-1/8-4.0 520 400 575 470 28 255 225 86 140 115 47
HRH-10-1/8-50 700 560 770 620 3 325 275 102 175 150 54

HRH-10-1/8-6.0 1050 850 | 1125 925 60 38 330 | 130 200 170 6.5
HRH-10-1/8-8.0 1675 1370 | 1830 1450 78 480 400 | 16.0 260 20 95
HRH-10-1/8-9.0 2000 1535 | 2100 1600 an 515 425 | 175 300 250 11.0

HRH-10-3/16-1.5 85 7 95 80 B il a0 a0 3 28 1.6
HRH-10-316-1.8 120 95 130 105 8 a0 75 a4 50 40 19
HRH-10-316-2.0 135 10 150 130 11 95 80 43 55 45 21
HRH-10-3/16-3.0 215 23 325 270 20 175 140 6.5 100 8 34
HRH-10-316-4.0 500 430 540 470 28 45 5 74 140 110 47
HRH-10-316-6.0 935 780 | 1020 865 il 420 370 | 130 225 200 6.5

HRH-10-1/4-15 80 65 90 75 B 70 55 30 35 25 13
HRH-10-1/4-20 120 100 130 105 11 a5 80 4.2 45 36 20
HRH-10-1/4 - 3.1 285 240 310 265 2 185 160 6.5 a0 75 30
HRH-10-1/4 - 4.0 440 360 480 390 28 250 205 8.0 125 100 35
HRH-10-3/8-15 5 75 105 80 B 70 55 30 35 25 15
HRH-10-3/8-20 140 115 155 125 11 a0 T2 3T 55 36 24
HRH-10-3/8-3.0 206 20 270 225 17 200 160 6.5 100 80 3.0
HRH-10-3/4-15 70p  50p 80p 55p p 70p S5p 34p 35p 250 i.7p
0X-Core

HRH-10/0K - 3M6-18 | 100 80 110 40 7 50 40 20 B0 50 30
HRH-10/0K -3M6-3.0 | 320 260 350 285 17 105 95 25 120 100 6.0
HRH-10/0K - 3/16-4.0 | 600 500 650 550 26 130 105 4.6 150 130 8.4
HRH-10/0K - 1/4-3.0 350 280 385 30 17 110 90 30 135 110 6.0
Flex-Core

HRH-10/F35-25 200 150 235 75 12 110 90 4.0 65 50 25
HRH-10/F35- 35 HO 320 430 330 24 220 170 6.0 120 ap 37
HRH-10/F35 - 4.5 580 440 620 480 33 300 230 90 180 150 4.3
HRH-10/F50 - 3.5 380 300 400 310 24 175 130 5.5 100 75 36
HRH-10/F50 - 4.5 565 450 585 470 33 330 250 95 178 140 47
HRH-10/F50 - 5.0 670 520 90 540 kT 380 300 100 215 170 5.2
HRH-10/F50 - 5.5 B0 620 850 660 42 400 320 105 230 180 5.7

Motes:Test data obtained at 05007 thickness.
p = Preliminary (see page 12).

HRH-310 Aramid Fiber/Polyimide Resin Honeycomb

Hexcel Hor:a__ymmh Compressive Plate Shear
Designation Bare Stabilized L Direction W Direction
Material - Strength Strength | Modulss Strength | Medulus | Stength | Mlodulus
Call Size - Density psi pei ksi psi ki psi ksi
fyp typ typ typ typ fyp typ
HRH-310-1/8-1.8 60 70 - 57 34 30 1.0
HRH-310-1/8-5.0 660 730 40 325 10.0 175 5.0

Notes: Test data obtained at 0.5007 thickness,
Drata are from a very limited amount of testing.

21 HBG:EL:. Composltes
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HRH-78 Nomex Commercial Grade Aramid Fiber/Phenclic Resin Honeycomb

Haxcel Honeycomb Compressive Plate Shear
Designation Bare Stabilized L Direction W Direction
Material - Strength Strength Modulus Strength Modulus Strength Modulus
Cell Size - Density psi psi ksi psi ki psi ksi
typ typ typ typ typ typ typ
HRH-78 - 1/8 - 3.0 280 315 18.5p 160 5.3p a0 3.p
HRH-78 - 1/8-8.0 1600 1750 60.0p 470 15.0p 250 7.8p
HRH-78 - 316 -3.0 270 330 18.2p 124 4.6p 81 3.5p
HRH-T8 - 3/16 - 6.0 125 1200 - 450 13.0p 235 5.50
HRH-T8 - 1/4- 3.0 265 285 19.0p 120 4.6p 80 3.0p
HRH-T8 - 3/8-15 85 95 6.0p 60 2.5p 33 1.5p
Notes: Test data obtained at 0,500 thickness. p = Preliminaty value obtained from limited testing (see page 12).
HRH-49 Kevlar 49 Honeycomb
Compressive Plate Shear
H“gﬁ;‘:ﬂhﬁm Stabilized L Direction W Direction
Strength Modulus Strength Modulus Strength Modulus
Material - Cell Size - Density psi ks psi ksi psi ksi
typ min typ typ min typ typ min typ
HRH-40 - 1/4 - 2.1 130 100 25 85 50 27 40 a0 1.3
Note: Test data obtained at 0.5007 thickhess.
KOREX Aramid Fiber/Phenolic Resin Honeycomb
. ] Compressive Plate Shear
Hexcel Honeycomb Designation Bare Stabilized L Direction W Direction
Material - Cell Size - Density Strength Strength Strength Modulus Strength Modulus
psi psi psi Ksi psi ksi
fyp typ fyp typ typ e
KOREX - 1/8 — 3.0 260 280 178 144 105 70
KOREX - 1/8 - 45 530 580 360 295 220 120
KOREX - 1/8 - 6.0 980 1000 520 344 310 16.0
KOREX —5/32 - 2.4 230 260 168 1.7 101 6.6
KOREX - 3116 - 2.0 150 160 85 120 70 50
KOREX - 3116 - 3.0 280 280 220 200 115 9.0
KOREX — 3116 - 4.5 580 G660 370 30 220 14
KOREX - 1/4-15 100 110 85 74 47 31
KOREX - 3/8 — 4.5 520 560 343 224 189 B3
KOREX — 3/80X - 1.5 80 100 65 42 49 42

Hexcal Honeycomb Designation
Material - Cell Size - Film Gauge - Density

TPU-T7/32 - 00872
TPU-9/32 - 12-8.0
TPU-TH6 - 0015-74

TPU Thermoplastic Polyurethane Honeycomb

Notes: Test data obtained at 0.5007 thickhess, Data are from a vety limited amount of testing.
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Anexo 6: ASTM D-5628-96

Sefalamiento: D 5628 — 96 (Reaprobado 2001)

INTERNATIONAL

Método de Prueba norma para

Resistencia de impacto de Piso, Especimenes Plasticos Rigidos
mediante una caida de dardo (Caida de Masa)

Este norma esta emitido bajo el sefialamiento fijo D 5628; el numero nmediatamente siguiendo el sefialamiento indica el afio de
adopcidn original o, en el caso de revisién, el afio de dltima revision, Un numero en paréntesis indica el ultimo afio de e
aprobacion. Un superindice epsilon (g) indiea un cambio de editorial desde la  ultima revision o re aprobacion.

&' Nom—cambios de Editorial estuvieron hechos durante en noviembre 2001

1. Alcance

1.1 Este método de prueba comprende el desarrollo de un
rango comparativo de los materiales segin la energia que
necesitaron para agrietar el piso al punto de rotura,
especimenes  plésticos rigidos bajo varias condiciones
especificadas de impacto de un dardo en caida libre (Punzén).

1.2 Los valores de unidades en el SI son para ser
considerados como la norma. Los valores en paréntesis es
s6lo para informacion.

1.3 Esta norma no pretende sefialar todas las
preocupaciones de seguridad, si los hay, asociados con su uso.
Es la responsabilidad del wusuario de esta norma, de
establecer apropiadamente la seguridad y prdcticas de salud
¥ determinar el aplicabilidad de limitaciones reguladoras
previo a utilizar. Posible riesgo las afirmaciones estan dadas
en Seccion 8.

Nota 1—Este método de prueba e 1SO 6603-1-1985 es técnicamente
equivalente sélo cuindo las condiciones de prueba y geometria de
espécimen requerida para Geometria FE y el método de Escalera de
cilculo o Bruceton estd utilizado.

2. Documentos de Referencia

2.1 NormasASTM :

D 374 Métodos de Prueba para Grosor de Solido Eléctrico
Aislamiento®

D 618 Practica para Condicionar Plasticos para

Pruebas’

D 883 Terminologia que Relaciona a Pldsticos *

D 1600 Terminologia para abreviados Términos
relacionados con plisticos

D 1709 Método de Prueba para Resistencia de Impacto de
Pelicula Plastica por el Método Libre de Caida de Dardo *

D 1898 Practica para Muestreo de Plasticos*

D 2444 Método de Prueba para Determinacitn del Impacto
Resistencia de Tubo Termoplastico y accesorios mediante
la caida de un dardo con cierta masa®

"Este método de prueba es bajo la jurisdiccidn de ASTM Comité D20 en

Plésticos vesla bilidad directa de Subcomité D20.10en Propiedades

Mecdnicas,

Edicidn sctual marzo aprobado 10, 1996. Julio publicado 1996. Originalmente

publicado tan D 5628 - 94, Ultima edicién antefor D 5628 — 95,
* Libro Anual de ASTM Normaes, Vol 08,01,
 Litro Ama! de ASTM Normaes, Vol 10,01
* nterrumpid; ve 1998 Libro Anual de ASTM Normaes, Vol 08,01,

D 3763 Método de Prueba para Propiedades de Pinchadura
de Velocidad Alta de los plasticos que Utilizan Carga y
Sensores de Desplazamiento®

D 4066 Sistema de Clasificacidn para Nylon Inyeccion
y Materiales de Extrusion PA®

E 177 Précticas para el uso de los términos de precision y
sesgo en Métodos de prueba de ASTM”

E 691 Practica para la realizacion de un estudio entre
laboratorios para Determinar la precision de un método de
prueba’

2.2 Normas de ISO:

1SO 291 Atmosferas Normales para el acondicionamiento y

Pruebas®
ISO 6603-1 Plasticos: Determinacion de Multiaxial de
Impacto Comportamiento de los Plasticos rigidos-Parte 1:
Método Caida de dardo®
3. Terminologia

3.1 Definiciones:

3.1.1 Para las definiciones de términos plasticos utilizados
en este método de prueba, consulte Terminologias D 883 y D
1600.

3.2 Definiciones de los términos Especificos a Este Norma:

3.2.1 Fracaso (de probeta)—la presencia de cualquier
grieta o ruptura, creado por el impacto de la caida de dardo,
que puede ser visto por el ojo bajo una luz normal en el
laboratorio en condiciones normales.

3.2.2 Energia de fracaso media (resistencia media de
impacto)—la energia requirio para producir 50% de fallos,
igual al producto de la altura de caida constante y la masa
media de fallo el producto de la masa constante y altura de
fallo media constante.

3.2.3 Altwra de fallo media (altura de impacto de fallo)—

la altura en el cual una masa estandar, cuando cayd en
especimenes de prueba, causara 50 fracasos.
Mora 2 Las grietas por bo general comienzan en la superficie opuesta a la
que se produjo el impacto. Ocasionalmente incia la formacion de grietas en
productos reforzados con vidrio, por ejemplo, puede ser dificil de
diferenciar de las fibras de refiuerzo. En tales casos, un tinie penetranie se
puede utilizar para confirmar el inicio de la formacidn de la grieta.

! Libro Anual de ASTM Normaes, Vol 08.04,°

Libro Anual de ASTM Normaes, Vol 08,02, 7

Libwa Anual de ASTM Normaes, Vol 1402,

" Disponible de Instituto de Normaes Macional americano, 25 W. 43.2 5t 4.2
Piso, Nueva York, NY 10036,

172



iy 0 5628 - 96 (2001)

3.2.4 Masa de fallo media (masa de impacts de fallo) —la
masadel dardo que, cudndo se deja caer sobre las muestras de
una altura estandar, causara 50% de fallos.

3.2.5 Punmzon: un dardo con nanz hemisfénea: Ver 7.2 y
Fig. 1.

4. Resumen del Método de Prueba

4.1 Se permute un dardo en caida Libre para golpear un
espécimen apoyado dmectamente. Ya sea un dardo con una
masa fija con caida de varias alturas, o un darde que tiene
graduable masa puede caer desde una altura fija. (Ver Fig. 2).

42 El procedimiento determina la energia (masa X
altura) que cawsard el 50 % de las mmuestras analizadas
fallen (energla media de fracaso).

43 Latécmica utilizada para determinar la energia media de
fallo es generalmente llamada el Bruceton o Método de
Escalera o el Método de Armiba- y-Abajo (1).° Las pruebas
3¢ concentran cerca de la media, reduciendo el nimero de
nmestras requenidas para obtener una razonable estimacidn
precisa de la resistencia de impacto.

44 Cada método de prueba permite el uso de diferentes
dardos v geometrias de probetas para obtener diferentes
modos de fallo, permutir la toma de muestras mas ficil, o
probar cantidades hmitadas de matenial No hay medios
conocidos para comelacionar los resultados de las pruebas
hechas por diferentes métodos o procedimientos de mpacto.

5. Importancia v Use.

5.1 Los plasticos son viscoeldsticos y por tanto puede ser
sensibles a cambios en la velocidad de un objeto en caida
libre. Sin embarge, la velocidad de un objeto en caida hibre es
una fimeidn de la raiz cuadrada de la altura de caida. Un
cambio de un factor de dos en la altura de caida provecard un
cambio de sélo 1,4 en la velocidad. Hagan et al (1) encontrd
que 1 energia media de fallo de placa era constante en
alturas de caida emtre 030 v 14 m Esto sugiere que un
método de altura variable de masa constante dard los mismos
resultados que la téemca de la masa de alhora vanable
constante. Por otre lado, los diferentes mateniales responden
de manera diferente a los cambios en Ia velocidad de impacto.
Equivalencia de estos métedos no tendrian que ser dados por
hecho. Mientras tante masa constante v alura constante
son permitidos por estos métodos, el método de altura
constante deben ser utilizados para aquellos materiales que se
encuentran para ser sensibles el range de velocidades
encontradas en tipos de peso por caida para prucbas de
Impacto.

5.2 La pmeba de geometria FA cansa un nivel moderado
estrés y puede ser utilizado para la mayoria de plasticos.

5.3 Geometria FB causa una mayor concentracicn de
tensiones y resultados en la msuficiencia de probetas dures o
gruesos que no fallan con Geometria FA (3). Esta
aproximacion puede producr ima falla por punzém de
cizallado en placa gruesa. Siese tipo de falla no es deseable,
Geometria FC puede ser utilizade. Geometria FB es adecuade
para la bisqueda y el desamrollo debado al drea de prueba mas
pequefia requerido.

* Lios numergs de nagrifa en parantesis refisre a uma lista de referencias al final
del texto.
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531 La configuracion conmica del darde de didmetro
12 7mm utilizado en Geometria FB mimmiza problemas con
la penetracion del dardo y adherencia en nmestras fallidas de
almumos materiales dictiles.

5.4 Las condiciones de ensayo de Geometria FC son los
mismos que los del Método A del Método de Prueba D 1709.
Han sido utihzados en especificaciones para laminas de
extruido. Una limitacidn de esta geometria es que se requiere
material considerable.

3.5 Las condiciones de ensayo de la Geometria FD es igual
en cuanto al Método de Prueba D 3763.

5.6 Las condiciones de ensayoe de la Geometria FE es 1zual
en cuanto a IS0 6603-1.

5.7 Debido a la naturaleza de las pruebas de impacto, la
seleccion de un método de prueba y dardo tiene que ser alge
arbitranio. Mientras cualguiera de las geometrias del dardo
pueden ser seleccionadas, el conocimiento de la aplicacion
final o destnada para el uso final debe ser considerado.

5.8 La sujecion de la probeta mejorard la precision de los
datos. Por tanto, se recomuenda la sujecion. No obstante, con
muestras rigidas, las determmaciones se pueden hacer validas
sin sujecion. Las probetas sm sujecion tienden a mostrar un
poco mas de resistencia al impacto.

5.9 Antes de proceder con este método de emsayo, la
referencia debe trabajarse para la especificacion del material
que se esta probando. Cualquier preparacién de probetas,
acondicionamiento, dimensiones, o pardmetros de prusha o
combinacion de los musmos comespondientes a  las
especificaciones de materiales ASTM prevaleceran sobre
aquellos mencionado en este método de prueba. 51 no hay
especificaciones de materiales ASTM, entonces se aplicard las
condiciones predeterminadas.

6. Interferencias

6.1 Resultados caida de masa de impacto de la prueba
dependen de la geometria tanto de la masa que cae y el
soporte. Asi, las pruebas de impacto deben utilizarse solo para
obtener clasificaciones relativas de materiales. Los valores de
impacte no pueden considerarse absolutos a no ser que la
geometria del equipamiento de prueba y la mmestra se ajusten
al requisito de uso final El dato obtenido por procedmuentos
diferentes dentro de este método de prueba, o con geometrias
diferentes, no pueden, en general ser comparados
directamente entre si. Sin embargp, la relativa clasificacicn de
los materiales pueden esperarse que sea la misma entre dos
métodos de prueba si el modo del fallo y las velocidades de
impacto son iguales.

6.1.1 Los tipos de caidas de masas de impacto en las
prucbas no son adecuadas para pronosticar la relativa
clasificacidn de materiales en velocidades de mpacto que
difieren nmicho de aquellos impuestos por estos métedos de
prueba.

6.2 A medida que las grietas comuenzan en la superficie
opuesta al que estd golpeado, los resultados pueden ser mmry
influenciados por la calidad de la superficie de las mmestras
de ensayo. Por tanto, la composicion de esta capa superficial,
su suavidad o textura, los miveles y el tipo de textura, y el
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grado de la orentacion introducida durante la formacion de
la mmestra (como puede ocurrr durante el moldeo por
myeccion) son variables muy mportantes. Defectos en esta
superficie también afectard resultados.

6.3 Las propiedades de impacto de materiales plsticos
pueden ser mmy sensibles a temperatura. Esta prusba
puede ser llevada a cabo en cualquier temperatura y
lmmedad razonable, por lo que representa apropiado ufilizar
entornos. Aun asi, este métedo de emsayo estd smmlade
principalmente para valorar materiales bajo condiciones de
impacto especifice.
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Hare 1—A menos que se especifique, la tolesancia en todas las dimensiones sera de f2 %.

Pasicion Dimenglcn, mm Dimenglan, dentro.
un ar2 1.07
B 15 0.59
[ 122 0.48
o 64 025
E 254 1
F 127 03
R 6.35 G005 0.25060.002
{Radio de nartz)
T [Ratla) 0E 0.02
S (Dlsmedro) E4 025
u 561" 2561

" EJes de mayor diametro pueden ser utlizados.

FIG. 1 Dardos Geometrias de Geomefrias FA (1), FB (1), FC (1¢), FD {1), y FE[1e}
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RELEASE
15.86 + 0.10 mm
(0.625 + 0.004 in.)
Geometry FA
127+ 0.1 mm
(0.500 + 0.003 in.)
Geometry FB
38.1% 04mm
(1.500+ 0.010in,)
Geometry FC
1270 + 0.25 mm e Eteald
0.500+ 0.010in.)
DROP TUBE- Geometry FD
\ 200+ 02 mm
(0.787 ¢ 0.008 in.)
Geometry FE
CLAMPING
CYLINDERS
\_/
7604 3.0 mm voyri
(3.00 ¢ 0.12in.)
Geometry FA and FD
38.1 £ 0.8 mm SPECIMEN
(1.5+ 0.03in.) STATIOVAR Y
Geometry FB CLamp
127.0+ 2.5mm LI
(5.00 + 0.10in.)
Geometry FC
4004+ 2.0 mm
(1.57 ¢ 0.08in.)
Geometry FE

FIG. 2 Maquina tipo para caida de masas de impacto

7. Maquina

7.1 Mdquina de Pruiebas—La maquina sera construida
esencialmente como se muestra en la Fig. 2. La geometria de
la mmestra y dardo debera ajustarse a las dimensiones dadas en
T11y72.

7.1.1 Mordazas—Para muestras planas, de dos
abrazaderas una fija y otra movil similar a aquel mostrado
en la Fig. 3 esta recomendado. ParaGeometriasFAy FD, el
diametro de interior deberia ser 76.0 6 3.0 mm (3.00 6 0.12
pulg.). Para Geometria FB, el diametro de interior deberia
ser38.160.80mm(1.560.03 pulg.).

| MOVABLE CLAMP

76,0 = 3.0 nun
300 =012 )

GEOMETRY FAAND FD

SPECIMEN
A\‘\
I |
\\'_ h oty
355 o I &
TTT0.80 mm
(003 in) R
_— | g

A%, mm 2 0.8 mo
(182003,
GEOMETRY FB
127 £ 2.5 mm
(3,00 £ 0,10 in,)
GEOMLETRY FC

STATIONARY CLAMP

FIG. 3 Placa de Soporte/Muestra/ Configuracion de mordazas para Geometrias FA, FB, FC, y FD.
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Para Geometria FC, el diametro de interior deberia ser
1270 6 2.5 mm (5.00 6 0.10 pulg). Para Geometria FE un
especimen amlar sujeta similar a las mostrada en 1a Fig. 4
se requiere. El didmetro interior debe ser de 40 6 2 mm
(1,57 & 0,08 pulg ) (Ver Tabla 1). Para geometrias FA FB,
FC, v FD, el borde intenior de la parte supenior o superficie
de la mordaza inferior de apoyo debe estar ligeramente
redondeada; Se recomienda un radio de 0.8 mm (0,03
pulg) para ser satisfactoria. Para Geometria FE este radio
debe ser de 1o (0,04 pulg ).

7.1.1.1 Contorno de las mordazas se mantendra firme en
un patrén de modo que el punto de mpacto sera el mismo
para cada muestra.

7.1.2 Saports de darde, capaz desopomru.n 135k
{30-Ib} masa, con un mecanismo de Liberacion gum dispositivo
de centrar para asegurar gotas uniformes, repro

Wore 3 Variss caidss puedan ser aseguradas a través del uso de un tubo
o jaula dentro del cual el darde caera. En este caso, el cuidado tendria que
sar gjercitado de modo que cualquisr friccidn que se desarrolle o
reducird la velocidad del derdo aprediable.

113 Disposifive de posicionamiento—Se  proveeran
medios para el posicionamiento de la masa de manera que la
distancia desde la que ncide la superficie de la cabeza del
dardo a la probeta de ensayo sea el especificado.

1.2 Dardo:

721 El Dardo utibzade en Geometria FA tendra wn
15.86 & 0.10mm (0.625 6 0.004 pulz.) Didmetro de cabeza
hemisférica de acero para herramienta endurecido a 54 HRC
o mis duro. Un eje de acero sobre 13 mm (0.5 pulg.) En el
dizmetro serd sujetado al centro de la  superficie plana de la
cabeza con su eje longitudinal en 90° a aquella superficie. La
longitud del eje serd suficienfemente grande para acomodar la
masa mexima requenida (véase Fig. 1(a) y Tabla 1).

722 El Dardo utilizade en Geometria FB se hara de
acero  endurecido a 54 HRC o mas duro. La cabeza
tendri um diametro de 12.7 6 0.1 mm (0.300 & 0.003 pulg)
Con una comica (30° angulo mehido) configuracion tal que la
superficie conica es tangente a la narz hemisférica. A6.4 mm
(0.25 pulp.) Diimetro del eje es satisfactonio (véase Fig. 1(B) y
Tabla 1).

7.2.3 El Dardo utilizado para Geometria FC se hard de
acero de herramienta endurecido a 34 HRC o més duro. La
cabeza hemisfénica tendrd un didmetro de 38.1 mm (0.4 6
1,56 0,015pulg).

96 (2001) *

TABLA 1 Dimensiones para Darda y anillo de soporte

Dimensiones, mm [pulg)

Geometria
Diametro Dardo Diametro del soporte en ef imterior ded anilla
FA 15.86 £0.10 LFEN]
10,625 £ 0.004] 13.0020.12)
Fe 1272041 381408
10,5002 0.003] [1.520.03)
FC 381404 1270425
1.5 £0.010) |5.00 20,10
FO 12.7040.25 Th10
10,500 0.010] 1300 20.13)
FE 200202 20420
10,787 1 0.008] |1.57 2008

) o | 256G in.}

Un eje de acero alrededor de 13 mm (0.5 pulg). En el
didmetro serd sujetado al centro de la superficie plana de la
cabeza con su eje longitndinal en 90° a aquella superficie. La
longitud del eje serd bastante grande para acomodar la masa
méxima (véase Fig. 1(c) y Tabla 1).

7.2.4 El dardo utiizado en Geometria FD tendra um 12.70
6 025 mm (0500 6 0010 pulg) Didmetro de cabeza
hemisférica de acerc de herramienta endurecido a 54 HRC o
mas duro. Un eje de acero sobre 8 mm (0.31 pulg) En el
didmetro sera su_]etada al centro de la superficie plana de la
cabeza con su eje longitudinal en 90° a la superficie. La
longitud del eje serd bastante grande para acomodar la masa
méxima requenda (véase Fig. 1(d) v Tabla ).

1.2.5 El dardo uvtihzado utilizd en Geometria FE tendra
un 20.0 6 0.2 mm (0.787 & 0.008 pulz.) Diametro de cabeza
hemisférica de acero de herramienta endurecido a 54 HRC o
mas dure. Un eje acero sobre 13 mm (0.5 pulg ) En el didmetro
serd mjetado al centro de la  superficie plana de la cabeza con
su e]e longitudinal en 90 2 la superficie. La longitud del eje
serd bastante prande para acomodar la masa maxima
requerida (veéase Fig. 1(g) y Tabla 1).

7.2.6 La cabeza del dardo deberd estar bbre de muescas,
arafiazos, u otras imegulandades de superficie.

1.3 Masas— Se requeren masas cilindricas de acero que
tienen un agujero central al cual el dardo encajara . Una
variedad de masas de diferentes materiales o espesores se
necesitan para ser probadns

Y

4022 mm i1 57 £ 008 in)

d

1.0 (004 i) B

*

£

S0 mm (3,54 in.)

] | 2 gm0 0
— — 10 mm ((L3% in.)

=
L

FIG. 4 Soporte de las Probetas para Geometria FE
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Para un material de baja resistencia de impacto, la masa del
dardo puede necesitar ser ajustada por merementos de 10 g o
menos. Los materiales de alta resistencia de impacto pueden
Tequert merementos de 1 kg o mds..

74 Micrometro, para la medicion de espesor de la mmestra.
Debe tener mma precision de 1% del espesor promedio de las
muestras que se estan probando. Ver la norma ASTM D 374 para
descripeiones de micrometros adecuados.

7.5 La masa del dardo y el conjunto del eje y la masa adicional
Tequerida debe conocerse con una precision de 61%

§. Peligros

8.1 Medidas de Seguridad:

811 Amortiguacién y Proteccidn los dispositives serdn
proporcionados para proteger al personal y para evitar dafiosa la
superficie del darde. Untube o la jaula pueden contener el dardo si
Tebota después de golpear una probeta.

8.12 Cudndo se utilizan los pesos extras, es peligroso para un
operador infentar coger un dardo rebotando. Figura 2 Método de
Prueba D 2444 mmestra una forma mecanica “receptor recogedor”
empleado conuntamente con un tubo de caida.

9. Muestreo

9.1 A no ser que se acuerde lo contrario entre el fabricante y el
productor, la muestra del matenial de acuerdo con Secciomes 9 a
14 de Ia norma ASTM D 1898.

10. Especimenes de prueba

10.1 Las probetas planas deberdan ser lo suficientemente
grandes para que puedan sujetar fimemente si la sujecidn es
deseable. Ver Tabla 2 para la medida minima de probetas que
puede ser utilizado para cada geometria de prueba.

102 El espesor de cualgquier espécimen en una muestra no
diferird por mds de 3 %o del espesor medio de espécimen de esa
mmestra. Aun asi, si las variaciones son mayores que el 3% es
inevitable en una muestra que estd obtenida de partes, la muestra
puede ser probada, pero el dato no serd utilizado para
propasitos referenciales. Para conformidad con la norma ISO
6603-1 el espécimen de prueba serd 60 6 2 mm (2.4 6 0.08
pulg.) de didmetro 0 60 6 2 mm (2.4 & 0.08 pulg.) Coadrado
con un espesor de 2 & 0.1 mm (0.08 & 0.004 pulz.). No es
permitido el mecanizado de probetas para reducir 1a variacién.

103 Cudndo aproximadamente la masa de fallo para uma
mmestra dada que se comoce, 20 ejemplares suele producr
suficientes resultados precisos. Si la masa de fracaso media es
desconocida, sels o mas especimenes adicionales desconocidos
deben utilizarse para determinar el punto de partida apropiado de
la prueba. Por mn cumplimiento de la norma SO 6603-1 wm
minimo de 30 probetas deben ser probados.

TABLA?2 Medida Minima de las Probetas.

Gaometna DIMeRD o2 (3 Probets, MAipUL)  Prodeta CU3Orada, men (Puld.)
FA B9 [25) 30 por 39
(3.5 por 3.5)
] 5T (20) 51 por 51
{2.0 por 2.0)
FC 120 (5.5) 120 por 140
(5.5 por 5.5)
FD 89 (35) a9 por 89
(3.5 por 3.5)
FE £3 (2.3) 8 por 56
(2.3 por 2.3)
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104 Examine  cuidadosamente la  mmestra
visualmente para asegurar que las mmestras son libres
de grietas u ofras imperfecciones obvias o dafies, a
menos que estas imperfecciones constituyen variables
bajo estudio. Las muestras que se sabe son defectuosas
no tendriz que ser probadas para propdsitos de
especificacion Las partes de produccidn. aun asi, deben
ser probadas en la condicidn recibida, para determinar
la conformidad con normas especificadas.

10.5 Seleccionar un método adecuado para hacer las
probetas que no afectard la resistencia de impacto del
material.

10.6 Las muestras pueden temer superficies lisas
planas en ambos lados, ser de textura en un lado y
suavizar por otre lade, o ser de textwa en ambas
superficies. Ambas superficies pueden tener la nusma
textura o dos miveles diferentes y tpos de textura.
Cuéndo se prueban, se debe prestar especial atencion a
como la mmestra es posicionada sobre el soporte.

Mom 4— Como solo dier ejemplares a mennde producen
suficienternante datos fables da la masa mediz de fallo. Aum asi,
en tales casos la desviacion estindarserd relativamente grande
1

11. Condiciones

111 A no ser que se especifijue lo conframo,
condiciones para la prueba en 23 6 2°C (734 & 3.6°F)
¥ 30 6 5 mmedad relativa para no menos de 40 horas
previo al ensayo, de acuerdo con Procedmmento A de la
normza ASTM D 618, para aquellas pruebas donde el
condicionante estd requerido. En casos de desacuerdo,
la tolerancia serd serd  61°C (pl.8°F) v Immedad
relativa 62%. Paraconformidad con requisites de IS0,
los especimenes tienen que ser condicionados para un
mimimo de 16h previo al ensayo o post-acondicionado
de acuerdo con la norma ISO 291, a mo ser que el
periodo de condicionante esti declarade en la
especificacion de ISO pertnente para el material.

11.1.1 Notese que para  algunos materiales
higroscopicos, como nylons, las especificaciones de
materales (por ejemplo. Especificacion D4066) pide
probar “secas las mmestras como moldeados™ Tales
requisitos  tiemen  prioridad  sobre el pre-
acondicionamiento anterior de 50 % de mmedad
relativa y requeren el sellado de las probetas en
recipientes impermeables al wvapor de agua y no
sacandoles hasta el punto de prueba.

11.2 Realizar pruebas en la atmosfera estindar de
laboratorio 23 6 2°C (7346 3.6°F) yen 506 5%
Immedad relativa, a menos que se especifique lo
contrario.

113 Cuindo se desea pruebas a temperaturas
distintas a 23°C, tramsferencia los materiales a la
temperatura de prueba deseada dentro de 30 mm,
preferentemente  inmediatamente, después de la
finalizacién del pre-acondicionamiento. Mantenga las
mmestras a la temperatura de ensayo para no mas de 3
horas antes de la prueba, y, en ningin caso, por menos
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del tiempo necesario para asegurar equilibrio térmico de acuerdo
con Seccion 10 de la norma ASTM D 618.

12. Procedimiento

12.1 Determinar el nimero de especimenes para cada mmestra
4 ensayar, como se especifica en 10.3.

12.2 Marque los especimenes y condiciones que se especifican

en 11.1.

123 Preparar la maquina de ensayo para la geometria (FA
FB, FC, FD, FE) seleccionado.

124 Medir y registrar el espesor de cada nmestra en el drea de
impacto.

12.5 Escoger wn espécimen al azar de la muestra. Una tabla de
nimeros aleatonos puede ser utilizada si se desea.

12.6 Colocar las mordazas en la muestra. La misma superficie
0 &l drea tendrian que ser el objetivo cada vez (ver 6.2). Utilizar la
sujecion, la fiierza debe ser suficiente para evitar el movimiento de
la muestra con la caida de la masa del dardo.

127 A menos que se especifigue lo contrario, colocar
nicialmente el dardo 0.660 & 0.008 m (26.0 6 0.3 pulg)) De
la superficie de la probeta.

128 Ajustar la masa total del dardo o la alfura del dardo, o
ambos, para que esa cantidad cause la mitad de fallos en los
especimenes.

MNore 5—5i los fallos no se puaden producir con el maximo disponible de
mzsa, la aliure de caida se puede aumentar. La emperatura de proeba podria
zar reducida por (&) el wso de mms mezcla de hielo-agwa, o (B) por
climatizscion del ambiente para proporcionar uma de las tempersturas
indicadzs en 3.3 de la norma  ASTM D618, En cambio, 5i 1a caida del dardo
provoca emores 3 la distancia de 0.660 m la altora de caids se puede
disminnir. Un cambio moderado en la velocidad del darde no suele afectsr a la
energia media de falla aprecisble. Consulte 5.1.

129 Liberacidn del dardo. Asegirese que golpee en el centro
del espécimen Si el dardo rebota, cogerlo para impedir dafio de
impacto multiple a la superficie del espécimen (ver 8.1.2).

12.10 Betrar la muestra v exammarla para defermunar s1 o ha

fallade o no. La deformacion permanente por si sola mo se
considera un fallo, pero tenga en cuenfa la mapnitud de tal
deformacion (profimdidad drea). Para almunos polimeros, per
gjemplo, poliéster reforzado con vidno, con gretas iciales
puede ser dificil de determinar a simple vista.
La exposicion de la superficie a un tinte penetrante, como violeta
de genciana, se puede ufilizar para determinar el micio de la
deformacion de grietas. Como resultado de la ampla gama de
tipos de fallas que se pueden observar con diferentes matenales, la
definicion de fallo se define en la especificacion de material
prevaleceran sobre la definicién que se indica en 3.2.1. Otras
definiciones de falle pueden ser utlizadas si esto de acuerdo el
proveedor y usuario.

12.11 51 el primer espécimen falla, retire un incremento de la
masa del dardo nuentras se mantiene la altura de caida, o dismimmr
la altura de caida muentras se mantiene la constante de masa (ver
12.12). 51 la primera muestra no falla, agregue un ncremento de
masa al dardo o aumente la altura de caida. A contmmacion
compruebe la segunda mmestra.

12.12 De este modo, seleccione la altura de impacto o masa
del dardo para cada prueba de los resultados observados con el
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espécimen solo previamente probade. Pruebe cada
espécimen solo una vez.

12.13 Para obtener mejores resultados, el mcremento
de la masa del dardo o L altura debe ser
aproximadamente equivalente a s, la desviacién estandar
estimada de la pmeba para aguells mmesta. Un
mcremento de 0.5 a 2 veces 5 es satisfactono (ve seccion
134)

Nore 6—Un incremento del 10 % de la masa de fllo media
estimade o almra de fllo media s ha encontrade que es
aceptzble en la mayoria de  casos.

12.14 Mantener vn grafico de los datos, como se
muestra en el Apéndice X1. Utilice un simbolo, como X,
para indicar un fallo y un simbolo diferente, como O,
para indicar un no fallo en cada masa o nivel de altura

1215 Para cualquier espécimen que da
comportamiento de Totura gque aparece para ser una de las
demds, las condiciomes de aquel mpacto serdn
examinadas. La muestra puede ser desechada solo s1una
cansa (mica de anomalia puede ser encontrada, como mm
defecto intemo visible en el espécimen roto. Tenga en
cuenta que el comportamiento de ruptura puede variar
ampliamente dentro de un conjunto de mmestras. Los
datos de especimenes que mmestran un comportamiento
atipico no debe ser eliminado simplemente a partir de tal
comportamiento.

13, Calcule

13.1 Masa de Fallo media—5i un procedimiento de
altura constante se whlizd, calcular la masa de fallo
media de los datos de prueba obtenidos, como sigue:

w=w,+d,4/N+05) (0

13.2 Altura de Fallo media—5i un procedimiento de

masa constante se utilizo, calcular la altura de fallo

media de los dates de prueba obtenidos, como sigue:

h =hy+d,(AfN £0.5) (2)

Donde:

w = Masa de fallo media, kg,

h = Altura de fallo media, mm,

dy = Incremento de peso del dardo, kg,

d, = Incremento de altura del dardo. mm,

N = Nimero total de fallos o no fallos, lo que sea
mas pequefio. Para facilidad de notacion,
Cualoquera que sea usado.

Wy = Masa més pequefia en la cual ocums la falla, kg

by = Altura mas baja en el cual ocumid Ia falla, mm (o
pulz ).

4 = E?: o i

i=0,1, 2. k(existiendo el indice, conmenza desde hoo we),
= mimera de eventos ocurnidos en by or wi,
wi=Wotide, y

hi= ha+ idh .

Al calenlar w o b, se uhliza el signo negativo
cuando los eventos son fallos. Se ufiliza el signo
positivo cuindo los acontecimientos son satisfactorios.
Consulte el ejemplo en el Apéndice X1



il 0 5628 - 96 (2001)

133 Energia media de fallo—Calcular la energia media de fallo
de la sigwiente manera: MFE = hwf

Donde:
MFE = Energia media de fallo, J,
h = Altura media de fallo o altura constante como ses el

£aso, mm
w = Masa de fallo media 0 masa constante cual zea el caso,
kg,

= {'actor para conversion a joules.
Usef = 9.806653 107 si h=mmyw =kg.

134 Desviacion estandar esfimada de la muestra—S1 se desea a
efectos de registro, la desviacion estandar estimada de la muestra,
¥a sead para la masa vanable o la alfura variable pueden ser
caleuladas como sigue:

5. = 162d,,[B/N — (A/N)*] + 0.047d, 6 (3)

sy = 1.62dy [B/N — (4/N)?] + 0.047dy, ()

5 = Estimacidn de la desviacion estindar, masa, kg
5, = Estimacidn de la desviacion estindar, altura, mm, y

B—}.“f :.fzﬂz' {5)

El caleulo anterior es valido pa:agfﬂ — (A/N)*1=0.3 si el valor es
={).3, el uso de la tabla I de la ref (3)

13.5  Desviacian estandar estimada de la muesira —Calcula la
desviacion estdndar estimada de la nmestra altura de fallo media o el

peso de la siguiente manera:

Sp = G5y /YN (6)
s

S5 = Gs;,f\u'w n
Dande:

5i = Desviacion estindar estimada de la altura media, mm
5~ = Desviacion estindar estimada de la masa media, kg, y
factor de G que es una fincion de 5'd (ver Apéndice X2).
Un ejemplo de cileulo de s ,, puede encontrarse en el Apéndice
X1
Wore T7—Para valores de & en otros niveles de sid, ver Fig 22 enla
Referencia (4).
13.6 La desviacicn Estandar estimada de la media de Energia de
Fallos—Calcula la desviacion estindar estimada media de la
energia de fallo como sigue:

Supe = Spwf (8)
V]
Sure = Sghf {7
Donde:
Sure = Desviacion estandar del fallo medio de la energia.
14. Informe

14.1 Se reporta la sigmente informacion:

1411 La identificacion completa de la muestra analizada
mecluso tipo de material fuente el codigo del fabricante, forma,
dimensiones principales, e historia anterior,

180

14.1.2 Método de preparacion de especimenes.

1413 51 la superficie del espécimen es lisa o
texturizada, el mvel y tipe de textura 51 se conoce, y sl la
textura es en s6lo uno o ambas superficies,

14.14 51 el espécimen es texturizado, mformar s1 la
textura de la superficie mira hacia arriba, hacia el dardo o
hacia abajo lejos del dardo,

141.5 Los medios de sujecion, en su case,

14.1.6 Declaracion de geometria (FA. FB, FC, FD,
FE) y el procedimiento utilizado—masa constante o alfura
constante,

14.1.7 Espesor de los especimenes abalizados (promedio

v el rango).

14.1.8 El nimero de muestras de prueba empleados para

determinar la altura media de fallo o de masas.

14.1.9 Energia media de Fallo

14.1.10 Tipos de fallo. por ejemplo: (3) grieta o gnetas en
solo una superficie (la placa atn poedria contener agua), (b)
grietas que penefran todo el espesor (de agua es probable
que penetre a través de la placa), (c) Trizado quebradizo (la
placa esta en varios pedazos después del impacto), o (d)
Insuficiente ductilidad (la placa esta penetrada por un
desgamro  contundente). Informe ofra  deformacion
observada debido a un impacto, si los especimenes fallan o
no.

1411151 es atipica la deformacion para cualquier
espécimen dado se observa la mmestra para ese matenal,

en cuenta la causa asignable, si se conoce,
14.1.12Fecha de la de la prueha y la idenfificacion del
operador,

14.1.13 Temperatura de prueba,

14.1.14En ningin caso los resultados obtenudos con las
geometrias arbitrarias que difieren de aquellos contemidos
en este método de prueba deberdn ser mformados con los
valores gque obfuvieron por este método de prueba (D
5628), y

14.1.15El nimero de método de la prueba y fecha de
revision publicada.

15 Precision v Desviacion.

15.1 Tablas 3 v 4 estd basado en una ronda robin'?
reglizada en 1972 que mcliye fres materiales
ensayades por sels laboratomos. Los datos de solo
cuatro laboratonos fueron uhilizados en calcular los
valores en estas tablas. Cada resultado de la prueba fie
la media de miltiples determmaciones mdividuales
(Procedimiento de Escalera Bmceton). Cada
laboraterio obfuve un resultado de la prueba para in
material

More 8—El mimero de los lsboratorios participantes en la
ronda robin de 1972 y el mimero de los resultados recogidos no
cumplen con los Tequisitos minimos de ls norma ASTM E 601.
Datos en tablas 3 y 4 tendna que ser wutilizado solo pam
orientacion, yno como un arbitro cuindo hay una disputs entre
usuarios de este metodo de prueba.

15.1.1 Polimetilmetacrilato(PMMA) —Los
especimenes fueron cortados de muestras de 3.18-mm
{0.125-pulg.) de espesor de lamina.
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15.1.2 Estireno- butadieno (5B} —Los especimenes
fiueron cortados de muestras de 2.54-mm (0.100-pulg.)
espesor de la lamma.

15.1.3 Acrilonitrilo — Butadieno -Estireno (4B5)—Los
especimenes fireron cortados de nmestras de 2.64-mm
{0.104-dentro.) espesor de la limina.

More 9— Precancion: Las explicaciones siguientes de r y B (152
15.2.3) es solo tiene la infencion presentar una maners significativa de
considerar la precision sproximsda de este metodo de prusha. Los
datos de las Tablas 3 y no debe aplicarse con rigor a la aceptacion o
rechazo de los materiales, como esos datos son es especifico a la ronda
mobin ¥ no puede ser representativos de otmos lotes, condiciomes,
materisles, o lsboratorios. Los usuarios de este método de prueba
daben splicarse los principios sefialados en la norma ASTM E 601 para
penerar datos especifico a su lsboratoric y materisles, o entre
lsboratorios especificos. Los principios de 15.2-15.2.3 serian emtoncas
valido para estos datos.

15.2 Concepto de r y R—51 F, v V g se han caleulado de
m cuerpo lo suficientemente grande de datos, y para
resultados de prueba que eran medios de prueba mmiltiples
mmestras  individuales  (Procedimiento de Escalera
Bmceton), se aplicalo siguiente:

' Apoyando el dato es disponible de ASTM Sade
Peficion RRD 20-1030.

TABLA 3 Método de Precision FB
Valores expresados como
Materlal Media, /] __ porcentaje dela media
r r
Polimetacrilato de metilo (PMMA) 035 126 357
Estireno-butadieno (5B) 926 18.7 529
El acrilonitrile-butadieng-estireno 118 149 422
(ABS)
Diatos generados en res labaratorios
Vi = Coeficiente de variacion medin dentro del laboratorio
=183Vt
TABLA 4 Método de Predisidn, FC
Valores expresados com
Material Media,J __ porcentaje de la media
Vr r
Polimetacrilato de metilo (PMMA) 133 413 117
Estireno-butadiena (5B) 483 183 513
Vr = Coeficiente de variacion madio dentre del labartario
=183Vt

1521 Repetibilidad, r—A] comparar dos resultados
de prueba para el mismo material obtenido por el mismo
operador, con el mismo equipamiento en el mismo dia, los
dos resultados de prueba tendrian que ser juzgados no
equivalente si difieren por mas del r valor para aquel
material
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15.22 Reproducibilidad, B—Al comparar dos resultados
de prueba para el mismo matenal obtenide por distintos
operadores y utiizando diferentes equipos en diferentes
laboratorios, las estadisticas de reproductibilidad mno se
calcularon porque los dates de sole cuatro y tres laboratonos
no justifican hacer estos caleulos.

1523 Cualquier fallo de confornudad con 1521 tendria
un aproximado de 95% (0,95) de probabilidad de ser comecta.

15.3 Desviacion—No hay cnterios reconocidos por el
cual calcular la desviacion de este método de prueba.

15.4 Les Esfuerzos para formar un grupe de trabajo para
fratar entre reproducibibidad de laboratonio de este método
de ensayo no ha tenido éxito. Las personas mteresadas en
participar en tal grupo de trabajo deben conmmicarse con las
oficinas de ASTM Sede.

16. Palabras Clave

16.1 Inmpacto de dardo; las caidas de masas de mpacto;
impacto; resistencia al impacto; energia de fallo media;
altura de fallo media; masa de fallo media; plastico rigido;
Dardo
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APENDICE
(Informacion no Oblizatoria)

X1. CALCULOS DE MUESTRA

Total Dast Drtcorre of Test (8 = faiure: O = non-laikre) )
e m | f n | iy | Py
Mss kg [ 2aalelslelv]elalwlulzlalulis]wlv]iele =
soo || | | Ix[ 0 [ Iy leleljz]a
a0 || | ol Txl x| | xl Ixl L A rlral4]a
o | ix| Joel | 1 el x| lel lel [x| |x| Jol4ls/ol4]o]fe
60 ol ol [ | 1 [ L | Vel 1 | | | fTe} |of |ofs]
Totss | o | 11 |6 |®
L (Ngh | (N iN) | W | 8
Wy = TN = N, = 8 0 =1.00
W =W, + AN - 05)
=7.00 + 1.00 (88 — 0.5)
=T1T kg
& = 1.620 (N — A%9% + 0,029]
= 1.620 {1.0009.8 ~ 625%) + 0,026
0.77 kg
&0 = 077100 = 077 G = 1,035 (rom Tabie X1.1)
5 = Gaf<N = 1,035 (077)+8 = 0.27 kg
TABLA X1.1 Valores de G para Obtener la Desviacion Estandar Estimada del Fallo
sid 0.00 0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 0.05 .07 0.08 0.09
0.40 1.18 1175 1147 116 1.155
0.50 115 1.145 1.14 1.135 113 1.125 112 141 1.105 1.40
060 1.085 1.09 1.085 1.08 1.075 1.07 107 1.065 1.06 105
0.70 1.055 1.05 105 105 1.045 1.04 104 1.035 1.025 103
0.80 103 1.025 1.025 102 1.02 1.02 1.015 1.045 1.015 10
0.50 10 1.01 1.005 1.005 1.005 1.00 1.00 1.00 0.985 0.995
1.00 0.885 0.99 0.9 0.99 0.985 0.985 0.9E5 D.985 0.98 0.98
110 0.98 0.98 0.8 0.975 0.475 0475 0.4975 0975 0.975 0.97
120 oa7 097 047 047 097 a7 0,965 0.985 0.5 0.855
130 0.965 0.955 0.965 0.965 0.96 0.9 0.9 .95 0.96 0.95
140 0.96 0.96 0.96 0.955 0.955 0.955 D.955 D.955 0.955 0.855
150 0.955 0.955 0955 095 095 095 095 095 0.95 0.95
160 095 095 035 095 0.945 0.945 0.945 0.945 0.945 0.945
170 0845 0.945 0.945 0.945 0.945 0.945 .94 LET) 0.94 0.94
1.80 0.4 0.94 0.94 0.94 0.94 0.4 .94 0.4 0.94 0.835
150 0.835 0.935 0.935 0.935 0.935 0935 0435 0935 0.935 0.935
200 0.935 0.935 0935 0.3 093 iEH o3 o3 093 0.93
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Anexo 7: Dardos y su Tratamiendo de Dureza

Las cuatro Configuraciones de Dardos, son hechos de Acero al Carbono 705, con un
tratamiento de endurecido en la capa superficial de Nitrurado, alcanzando una dureza
de 54 RC (Dureza Rockwell).

Figura 7.1: Dardo para Geometria FA

Figura 7.2: Dardo para Geometria FB

Figura 7.4: Dardo para Geometria FE
Elaborado por: El Investigador
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Anexo 8: Mordazas

Las Mordazas para sujecion de las probetas, fueron fabricadas en Acero comun o de
transmicion 1018, en la parte izquierda existe una numeracién, la cual indica el

diametro interno y el cual debe concidir como se muestra para su correcto montaje.

Figura 7.1: Mordazas para Geometria FA

Figura 7.1: Mordazas para Geometria FB y FE
Elaborado por: El Investigador
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Anexo 9: Geometrias Dardos y Tolerancias
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15 e BEANEL T K ROD
s nd

j -
e NOISE RADIES

TR L)
R L
i
. \ .
. ‘ n
. .
v —
[ e ‘
P e
’ .
. . .
.
.
" . '
T
£ LD BUANILTI K KOO
NONE RADIES
LS LS P
TN 0 )
[T
/uunullm
/C
MO KADIES J :
100 01
PN
e

Demaraions 08 CONCE D (N0 3 WCaa =G N9
Nomr 1—A mezes oo s upicBique, latslemcs @ ode lu Somsione i & 2%

+

[ 22 ]
8 " s
4 172 0
D £ 0
g x4 1
’ nr o8
L] LR 0% som

(R30S rar)

(%20 08 e

S (Oamety ™ L s

. Xar Ber

"B 00 May JETIRO DRI G SIS
FIG. 1 Dardos Geometrias de Geometrias FA (1a), FB(1B), FC (1c), yFE{te)

186



Anexo 10: Masa Adicional para Dardos

La masa adicional con la que se cuenta, son rodelas de Acero 1018 con un diametro
interior de 13mm, un peso de 17.64 gramos por cada una y se tienen a disposicion 52
rodelas para afiadir masa a los dardos.

Figura 7.1: Rodelas para afiadir masa a los Dardos

Figura 7.1: Rodelas en compartimento de reposo
Elaborado por: El Investigador
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Anexo 11: Medias minimas de Probetas

TABLA 11.1 Medida Minima de las Probetas.

Geometria Diametro de la Probeta, mm(pulg)  Probeta Cuadrada, mm (Pulg.)
FA 89 (3.5) 89 por 89
(3.5 por 3.5)
FB 51 (2.0) 51 por 51
(2.0 por 2.0)
FC 140 (5.5) 140 por 140
(5.5 por 5.5)
FE 58 (2.3) 58 por 58
(2.3 por 2.3)
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Anexo 12: Implementos de Proteccion

Utilizar equipo personal para la manupulacion de masa y dardos, guantes
antideslizantes, gafas protectoras, mandil de trabajo y casco protector, y ajustar a la
masa el anillo de proteccion ya que se manipula pesos que pueden provocar

accidentes.

Figura 12.1: Equipo de Proteccién Personal

Figura 12.2: Sujetador de Nylon para la masa adicional del Dardo
Elaborado por: El Investigador
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Anexo 13: Calibracion y ajustes de la maquina de Ensayo

Para la Nivelacion inicial de la maquina de ensayo, se usara un plinto como se
muestra en la figura 13.1, en la bobina de sujecion con su respectivo acople y nivelar

la maquina a la distancia maxima a la que esta disponible (1,70 m)

Figura 13.1: Montaje de Plinto en el centro de gravedad

Para ajustar la nivelacion de la mesa de apoyo se usara una llave /2" como se muestra
en la figura 13.2 para su ajuste inicial y que el dardo tenga una caida perpendicular

sin ninguna dificultad.

Figura 13.2: Ajuste de la mesa para nivelar la caida de Dardo
Elaborado por: El Investigador

190



Para la medicion de altura con precision, se usara el medidor laser de altura Bosch
GLM-30 como se muestra en la figura 13.3, de la siguiente manera:

e Una pulsacion en la Flecha Roja para inciar

e Una pulsacion en la Flecha Roja para medir la distancia

e Una pulsacion en la Flecha Roja para marcar la distancia correcta

e Una pulsacion en la Flecha Roja durante 2 segundos para reinicar el equipo

- Professional cLv 30

Figura 13.3: Medidor Laser “Bosch GLM 30”
Elaborado por: El Investigador
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Anexo 14: Conexiones Neumaticas y Eléctricas

Realizar la conexidn necesaria del compresor y la toma de aire al piston neumatico de
la maquina de ensayo de impacto ubicado en la parte inferior de la misma con los
acoples rapidos que se encuentran en el compartimento inferior, Recuerde que el
piston neumaticos tiene su propio Actuador Manual en la parte lateral izquierda del

equipo de ensayo.

Figura 14.1: Acoples Rapidos Neumaticos

De la misma manera insertar el conector a 110 Voltios, con lo cual se energiza la

bonina para liberar el accionamiento de sujecion del Dardo montado.

Figura 14.2: Conector de 110 Voltios
Elaborado por: El Investigador
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Anexo 15: Montaje de Probeta

El montaje de las Probetas se usara los anillos de sujecion como se muestra en la
figura 15.1 verificando que la posicidn de las mordazas sea la adecuada y explicada

en el Anexo 8.

Figura 15.1: (a) Montaje para Geometria FA, (b) Montaje para Geometria FB y FE, (c) Montaje para
Geometria FC
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Anexo 16: Bobina y Mecanismo de sujecion del Dardo y su montaje

Para energizar la bobina se usara el conector de 110 voltios, el cual funciona
energizando y desactivando el seguro para la caida inmediata del Dardo como se
muestra en la figura 16.1, mientras tanto la desenergizacion tendré activado el seguro

de caida.

Figura 16.1: Bobina y Seguro de sujecidn del dardo

Para el montaje de los dardos como se muestra en la figura 16.2 la bobina tiene q

estar desenergizada. La variacion de masa para cada dardo es asi:

e Geometria FA: un total de 52 rodelas. Figura 16.2 (d)
e Geometria FB : un total de 18 rodelas. Figura 16.2 (a)
e Geometria FC : un total de 8 rodelas. Figura 16.2 (b)
e Geometria FD : un total de 45 rodelas. Figura 16.2 (c)

194



Figura 16.2: Montaje de Dardos y su masa

Tomar en cuenta el seguro de bloqueo para el montaje de la masa mostrado en el
Anexo 12 en todo momento cuando no se varia la altura. Peso por cada rodela es de

17.64 gramos.
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Anexo 17: Formato para Ensayo

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO
FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y MECANICA
CARRERA DE INGENIERIA MECANICA
Registro #
PRUEBA DE RESISTENCIA DE IMPACTO
Objetivo: Realizar las pruebas mecanicas de ensayo de |Alcance: Analizar y calcular la energia de imapcto
impacto por el método de caida libre de un dardo en la |necesaria para preveer un falo en materiales plasticos
maquina de ensayos de impacto. rigidos bajo la norma técnica de la ASTM D-5628
DATOS DEL INVESTIGADOR

D .

E Nombres y Apellidos:

P Nivel o Semestre:

Teléfono: Fecha:

A |

R DATOS DE PROBETAS

T

A | Materiales:

M

E

N | Dimensiones:

T | Acabado Superficial:

O

D

E

Fotografial Fotografia 2
Cadificacion de Probetas:

I Ndmero de Especimenes:

N

\Y DATOS DE EQUIPO DE ENSAYO

E

S | Dardo:

T | Método:

| Mordazas:

G | Nivelacion:

A

C OBSERVACIONES

|

@)

N

ELABORADO APROBADO
REVISADO VALIDADO
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Anexo 18: Gréafico de Registro de Datos

X1. CALCULOS DE MUESTRA

(Informacion no Obligatoria)

Outoosmae of Test () = failure; O = non-lTailure)

i, [ i my ] A
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00 | | | | | EN | | | | | | | I | | | | ] | 1+ 1l o] 2] 1 f 2| 4
800 | | | | 1ol TEX | x| | | IEN | = | | | ] ] ENEEEEEEERE
F00 | | x| 1 o | 1 1 | o | EN | o | | o | | = | IEN lol 4| s]lols4loloe
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Totals k: | 11 = (=] B
W) | M) 0 | e |
Wy = T.00C M = N, =8 g =100
W= wy o+ dASN — 0.5)
- T.00 + 1.00 (&9 — 0.5)
=T AT kg
& = 1,630 S[NE — AT + 0UD20]
- 1A (1.09.8 — 6787 + 0.028]
o.Fr
&S50 = 0.TFFM.00 = 077 G — 1.035 (rom Tabde X1.1)
S = GE N = 1035 0770 = 0.27 kg
TABLA X1.1 Valores de G para Obtener la Desviacitn Estandar Estimada del Fallo
=4 [a)s =) 001 a2 .33 Q.04 [ala .05 0.a7 035 (el =]
0.20 118 1475 147 115 1155
050 115 1.1&5 114 1135 113 1125 112 111 1125 110
050 102 1.09 1.385 1.08 1.075 1.07 1.07 1.065 1.06 1.05
a.7a 1055 1255 1125 1125 105 104 104 1235 1335 133
030 105 1.025 1.025 1.02 1.02 1.02 1015 1015 1.015 1.1
090 101 101 10325 10325 10325 100 100 120 0935 0935
100 [l==1 [alk= =1 [alk= =] [alk= =] [a k="a1 [a =" [al="] 0985 (i~ [a k="
119 [=k="1 [al="c] [a ="z 0975 [a K= et 0975 0975 0975 0975 aa7
120 [=L=r3 (k= (k= (k= asrT aar 0955 0955 0955 0955
130 [=R= =51 0955 0955 0955 Q95 095 095 095 095 095
1480 (==} (k=] (k= ] 0955 0955 0955 0955 0955 0955 0955
150 [= =" 0955 0955 095 aa5 035 095 035 095 095
150 ass (k=] (k=] (k=] 09485 0945 0925 0945 0945 0945
170 0245 0.9a5 0985 0985 [a k=T [all=T2 [a k=" [a =T} [a =T} [alk=T]
150 [=L=1§ [al=":] [al="] [al="] [a k=1 094 [al="] 094 [al=") 0935
190 =S 0935 0935 0935 Q935 0935 0935 0935 0935 0935
200 Q=S 0335 0335 (k=] as3 093 093 093 093 [al= ]




Anexo 19: Tabla de Valores de “t” Student

TABLA DE VALORES DE *t" DE STUDENT Y PROBABILIDADES “P”
ASOCIADA EN FUNCION DE LOS GRADOS DE LIBERTAD *“gl”

P (dewnacol) .
gl 04 025 01 005 005 001 0005 0005 0001 00005

2 0289 0816 1886 2920 4303 6965 9925 14089 23% 31.5%
3 0277 0765 1638 2353 3182 4541 5841 7453 10215 1294

A~

0211 0741 1533 2132 27716 3747 4604 5598 7173 8610
0267 07277 147 2015 2571 3365 40 4773 5893 6869
0265 0718 1440 1943 2447 31483 3707 4317 5208 599
0263 0711 1415 1835 2366 2998 3499 4029 4785 5408
0262 0706 1397 1860 2306 28%6 335 3833 4501 504
0261 0703 1383 1833 2262 2821 3250 3690 427 4781
0 0260 0700 1312 1812 228 2764 3169 3581 4144 4587

—_— D 0D =) Onon

11 0260 0697 1363 1796 2201 2718 3106 3497 4026 4437
12 0259 06% 136 1782 2179 2681 3055 3428 3930 4318
13 0259 0694 130 1771 2160 2650 3012 3372 382 421
14 0258 06% 1345 1761 2146 2624 2977 33% 3787 440
15 0268 0691 1341 1783 2131 2602 2947 3286 378 4073
16 0258 06% 137 1746 2120 2583 2921 3262 3686 4015
17 0267 0689 1383 1740 2110 257 2898 3222 3646 39%5
18 0257 0688 1330 1734 2101 2552 2878 3197 3610 3922
19 0257 0688 138 1729 2093 2538 2861 3174 3519 3683
P 0267 0687 1325 1726 2086 2528 2845 318 32 38N

21 0267 0686 138 1721 2080 2518 2831 313% 3527 3819
2 026 0686 1321 17117 2074 2508 2819 3119 3506 372
23 0256 0685 1319 1714 2068 2500 2807 3104 3485 3768
4 026 0685 1318 1711 2064 2492 2797 3091 3467 3745
2% 0256 0684 1316 1708 2060 2485 2787 3078 3450 3725
2 026 0684 1315 1706 2086 2479 2779 3067 3406 3706
2 0256 0684 1314 1703 2052 2473 27711 3057 3421 3690
28 026 0683 1313 1701 2048 2467 2763 3047 3408 3674
P 0256 0683 1311 1698 2045 2462 27% 3038 3396 3659
30 0256 0683 1310 1697 2042 247 2750 3030 3385 3646
40
60
120

0266 0681 1303 1684 2021 2423 2704 2971 3307 35
0264 0679 1206 1671 2000 2390 2660 2915 322 3460
0264 0677 1289 1658 1980 2368 2617 2860 3160 3373
g 0293 0674 1282 1645 190 236 257% 2807 3090 3291
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Anexo 20: ASTM D-3039-00

Desig

Standard Test Method for

Anexo & D 23039 - D 3038M - 00

Tensile Properties of Polymer Matrix Composite Materials’

wuliiates the yoar of original

Thos stamdard i iwenal undir the fised disignation [ 303972 30390, the mumber |

alely followimg the deng

adopeion or, In the case of reviicn, the year of last revision, A number in parenibeses indicates the vear of kst rapproval A saperscript epsilon (af

andicates an eddorial change since the s resision or resppeoval.
Thus standard fias heew appeoves for use by agencier of the Depariment of Defanse,

& Mom Erl.l 3 was revased \.'ﬂi[LI'i.IJ|:r' m December 2007,

1. Seape

1.1 This fest methed determunes the in-plane tensile prop-
erties of polymer matny composite materials reinforced by
high-modulus fibers. The composite matenial forms are limited
o continuous fiber or discentmwous [iber-remfonced compos-
ies n which the laminate 15 balanced and symmetic with
respect te the test direction.

1.2 The values stated m ether 51 wnts or inch-pound umts ane
to be regarded separatelv as standard. Within the text. the mch-
pound umits are shown in brackets. The values stated mn each
system are nol exact equivalents, therefore, each sysiem must
be wsed independently of the other. Combining values from
the two systems mav resull in noneonformance with the
standard.

1.3 This semdard does not purpars to address alf of the safer
concerns, i any, associated with itz use. It is the responsibifity
af the wser of tins standard to esiablish appro- prigie safen amd
health practices and determine the applica- bility of regulaiony
limitatians priar ta use,

L Referenced Documents

20 AN Sheadeedr

13792 Test Methods for Density and Specific Gravity (Rela- tve
Dhensity) of Plasties by Displacement®

V883 Termimology Relating w Plasties?

[12584 Test Method for [gnition Loas of Cured Reinforced
Resins?

132734 Test Method for Veid Content of Reinforced Plas-
ties*

3171 Test Methods for Constitoent Content of Compos- iles
Matenals?

33878 Temmunology for Composite Materials*

[y 5220 5215 Teat Method for Moisture Ahsorption

" det method 15 under the Junisklichion of ASTHM Committee D3 on
Compsite Malerials ad s the dired risponsibility of Subeommities D300 o
Lamina and Lamvinaty Test Methls.

Current edition approved Apnl 10, 7600, Pablished Taly 2000, Onginally published
as [3039 - T1T. Last proviows edition [ 3039 - 0%,
’rrn-m:rer.y'rrmrmmm. Wil MR

" Awsan! Bocd of ASTA Storwclarcls, Vol (802,

* Anoual Book of ASTM Standards, Vol 15.05.

Properties and Equilibrium Conditioning of Polymer Ma- inx
Composite Materials!

E 4 Practices for Force Verifieation of Testing Machines®
E 6 Terminology Relating o Methods of Mechanical Test-
ing*

E 83 Practice for Venfication and Classification of Exten-
someters’

E 111 Test Methad for Young's Modulus, Tangent Modulgs,
and Chord Modulus®

E 122 Practice for Choice of Sample Size lo Estimale a
Measure of Quality for & Lot or Process”

E 132 Test Method for Peisson's Ratio at Room Tempera-
ture”

E 177 Pragtice for Use of the Terms Precision and Bias in
ASTM Test Methods®

E 251 Test Methods for Performance Characteristics of
Metallic Bonded Resistance Strain Gages®

E d36 Terminology Relating to Quality and Statistics®

E 641 Practice for Conducting an Interlahorawry Study to
Dretermine the Precision of o Test Method®

E 1012 Practiwee for Yerification of Specimen Alignment
Under Tensile Loading”

E 1237 Gude for Installing Bonded  Resistanee Stram
tiages

3. Terminnlogy

31 Definitions—Terminology [ 3878 defimes terms relating 1o
high-modulus fihers and their composiies. Terminology 13
BR3 defnes terms relating o plastics. Terminology E 6
defines terms relating to mechameal testing. Terminology
E 456 and Practice E 177 deline terms relating (o statistics. In
the event of o conflict between terms, Terminology 13 3878
shall have precedence over the other standards.

3.2 Definitions of Terms Specific to This Sadard:
MNOTE—IC the term represemts & physical  quanfity, s
anualviigal dimensions are staled immediotely following the
ferm {or letter symbol) in fundamental dimension form, using
the follewing ASTM standard svmbology for fundamental

! Anmi! Bosk of ASTA Sardards, Vol 03.01.
¥ Anme! Aok of ASTM Stomdarcte, Vol 14.02.

Cepyrght @ASTH Imestabonal 100 B Harsar Ditep, PO: Bio CT00, West Cormphehan:kin P maE-2050 Uiniled S2alis
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dimensions, shewn within square brackets: [\] for mass, [£] for
length, [¥] for tume, [0} for thermodymanme temperatare, and
[#d] for nondimensional quantities, Use of these symbols is
resinoted o anolybical dimensions when used wath square
brackets, as the svmbols may have other definitions when used
without the hrackets,

321 nominal vafie, n—a value, existing in name only, assigned
o a messumable property for the purpose of conve- nient
designation. Telerances may be apphed to a nemmal vale o
define an acceptable range flr the property.

322 transition region, n—a strain region of a stress-strain or
straimestrain curve over which o sigmficant change i the
slope of the eurve occurs within a small strain range.

3.2.3 framsition strain, ¢ fnd], n—the stram value at the
mid range of the tramsition region between the two essentially
lnear pertions of a bilinear stress=stram or strans siram curve
3230 Disenssion—Many  Dlamentary  composite  materials
show essentially bilinear behavior dunng loading, sueh as seen
i plots of either longituding] stress versus lengitudinal stron or
trapsverse strain versus long longitudinal steain. There are
varying phyaical reasons for the existence of a transition region.
Commen examples inelude: matny crocking under tensile
loading and ply delamination.

3.3 Sumbols;

331 A—mimimum eross-sechonal area of a coupon,

132 B —percent bending for a umaxial coupon of rectan-
gular eross section about v axis of the specimen (ahout the
narrow direction),

133 B—percent hending for & uniaxial coupon of rectan-
gular eross seehion abeul 2 wxis of the speeimen (ebout the wide
direction).

134 CV—coefficient of varation statistic of 8 sample
population for a given property (i percent).

135 F—modulus of elasticity in the test direction,

136 FY—uolumate tensile strength m the test direction.

337 P —ulimate shear strength in the test direclion

138 h—coupon thickness,

139 L —extensometer gage lenpth,

EA0 Ly—minimum required bonded tab length

311 m—number of coupons per sample population

3312 P—lond camied by test eoupon.

3313 Poad carmied by test eoupen at fuilure,

A4 P —maximum load caried by fest coupen before
fanlure.

1315 5 —sundard deviation statistic of a sample popu-
lation for a given property.

1316 w—coupen width,

1317 x—test result for an individual coupen from the sample
pepulation for a given property.

1518 y—mean or avernge (estimate of mean) of a sample
poplation for a given propery

1319 d—extensional displacement.

3300 e—pgeneral symbol for swain, whether normal stegin or
shear strain.

3321 e—indicated normal strain from strain ransduer o
exlensometer.

3.3.12 s—nommal stress.
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333 n—Posson's ratio.

4. Summary of Test Method

4.1 A thin fat strip of material having o constiml reclangular
cross seelion is mounted in the grips of a mechanical testing
machine and menotonically loaded in tension while recording
load, The ultimate strength of the material can be determined
[rom the maxomum load camied before fatlure, IF the coupon
alrain i3 monitored with strain or displacement transducers then
the stress-stram response of the materiol can be determined,
from which the ultimate tensle sram, tensile modelus of
elasticity, Poisson’s ratio, and transition strain can be derived

5. Significance and Use

5.1 This test method 15 designed 1o produce tensile property
data for material specilieations, rescarch and development,
quality assurance, and structural design and analvsis. Factors
thot miluenee the tensile response and should therefore be
reported include the following: material, methods of material
preparation and lay-up, specimen stacking sequence, specimen
preparation, specimen condhifioning, environment of testing,
specimen alignment and gripping, speed of testing, time at
temperature. void content and volume percent remforcement.
Properties, m the test directon, which may be oblained [rom
thas test method nelude the following:

3011 Ultimate tensile strength,

51,2 Ulturnate tensile straii,

5.1.3 Tensile chord madulus of elastcity,

.14 Poisson's ratio, and

315 Transition strain.

. Interferences

6.1 Material amd  Specimen  Preparaion—FPoor - materinl
fabrication practices, lack of control of fiher alignment, and
damage induced by improper coupon machining are known
causes of high material data scatter in composies.

6.2 Civipping—aA high percentage of grip-induced failures,
especially when combined with high material data seatter, 15 an
indicator of specimen gripping problems. Specimen gripping
methods are discussed further in 724, 8.2, and 11.5,

6.3 Sustem Alignment—Excessive hcndmg will cause pre-
mature failure, as well s highly maccurate modulos of
E]a*ﬂlcll], determination, F1.e|1.- ellort should he made 1o elimi-
nate excess bending from the test svstem. liu_nrjm}_: May oCelr
s a resul of msaligned grips or from specimens ihemselves if
improperly wstalled in the grips or oul-of-olerance caused by
poor specimen prepuration, [ there 15 any doubd as (o the
alignment inherent moa given lest machine, then the alignment
sheuld be checked as discussed in 7.2.3

6.4 Fdoe Effects in Angle Pl Laminates—Premature fanlure
ared lower stiffnesses are observed s a result of edge sollenmg
in laminates containing off-axis plics. Because of this, the
strength and modulus for angle ply laminates can be drastically
vnderestumated, For quasiasolropie lamimates contamng sig-
nificant (F plies, the effeet s not as significant,

7. Apparatus

T Micromefers—A micrometer with a 4= fo S-mm [(*16-10
10.20-in] nominal dianeeter double-ball imterface shall be



used 1o measure the thickness of the specimen. A micrometer
with a flat anvil inferface shall be wsed to measure the width of
the specimen. The sccuraey of the mstruments shall be sutable
for reading to within | % of the sample width and thickness,
For typical specimen geometrics, an instrument with an secu-
ey of G253 pm (&I 0] 15 adequate for thickness
mepsurement, while an instroment with an acewracy of 623
wm (G000 | 15 adequate for width measurement.

1.2 Testing Machime—The testing machine shall be in
conformance with Practices E 4 and shall satsly the follewmg
Tequirements:

1201 Testing Machine Heads—The testing machine shall have
both an essentially stationary head and & movable hepd.

7.2.2 Drive Mechanism—The testng machine drive mecha-
nism shall be capable of impaning 1 the movahle head a
controlled velocity with respect to the stationary head. The
veloeity of the movable head shall be capable of being regulated
a5 specified in 11.3.

1.2.3 Load Indicator—The testing machine load-sensing device
shall be capable of ndicating the total load being camed
by ihe test specimen. This device shall be essentially free from
mertia lag al the specified mie of testmg and shall indicate the
lowd with an acewracy over the load range(s) of nterest of
within &1 % of the indicated value, The load range(s) of
mterest may be Fairly low for modulus evaluation, much higher
for strength evaluation, or both, as reguired,

More 1—Oblaining precison load data over a large range of interest i the
samie tesd, such a5 when both elastic modules and alimate load ars being
dedermined, place extreme requirsments on the losd cell and 15 calibration.
Fos soing aquipment, & special calibrtion may be roquired. For some
combimatioms  of  matenal  and  load  ell,  smiubasesns  precisom
mcasurement of hoth clastic modulus and ultimate swength asay ol he
possible and measurement of modulus and srength may have 1o be
perfommed in separate fests using & different load cell range for ench test.

7.2.4 Grips—Each head of the testing machine shall carry one
grip for halding the test specimen so that the direction of Joad
applied to the specimen 1s comeident with the lengitudingl axis
of the specimen. The gnps shall apply sufficient lateral
pressure too prevent slippage hetween the grip face and the
eoupen. 11 tabs are used the gnps should be long encugh thet
they everhang the beveled portion of the tab by approsimately
10t 15 man |05 a0, ). It is lighly desirable to use grips that are
rotationally self-aligming o minimize bending stresses i the
e,

More 1—Grip surfaces thot are lightly  serrated,  approximately |
seration'mm |25 sematicnsm.], hove been found satisfaciory for use in
wedge-naction grips when kept clean and sharp, coarse semafions may
produge grip-induced Failurss in untabbed coupons. Smocth gripping
srfaces have been used specessfully with cither hydravlic grips or an
cmery elath interfsee, or botl,

125 Spstew Aljgnment—Poor system alignment can be a
major contnbuter o premature fmlure, o elastic property data
scatter, or both, Practice B 1012 desenibes bending evaluation
guidelines and deseribes potential sowrces of misalignment
during tensile testing. In addition o Practice E 1012, the
degree of bending in o tensile svstem can alse be evaluated
using the following refated procedure. Specimen bending is
eonsidered separately m 11.6.1.
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7231 A rectangular alignment coupon, prelerably similar in
size and stiffoess o the test specimen of interest, is
insirumenied with a mmimum of three longiiudinal stram
gages of similar tvpe, two on the front face across the width
and one on the back face of the specimen, a3 shown m Fig. 1.
Ay difference in indicated strain between these gages during
loaading provides a measure of the amount of bending i the
thickness planc () and width plane (£} of the coupon. The
stramn gage location should normally be located i the middle
of the eoupon gage section (f modulus deternination 1z a
concern), near a grip (if premature grip failures are a problem),
or any combination of these areas.

7232 When evaluating svstem alignment, it 15 advisable to
perfom the alignment check with the same coupon inserted in
each of the four possible installation permutations (desenbed
relative 1o the initial position): witial (lop-front facing ol
server), otated back to front only (top hack facing observer),
retiled end for emd enlv (betiom [ront feing observer), wnd
retated both front 1o back and end w end (hodtom back Tacing
obmerver), These four data sets provide an mdieation of
whether the bending 15 due 1o the system fsell o 10 toleranoe
i the alignment check eoupon or gaging.

7.253 The zero stram pomt may be taken either before
gripping o after pripping. The siraim response of the alignment
coupon 13 subsequently monitored duning the gripping process,
the tenstle loading process, or both. Eq 1-3 use these mdicated
stranns o caloulate the ratwo of the percentage of bending stram
o average extenstonal strain for each bending plane of the
alignment coupon and the total percent bending, #,,,,. Flotiing
percent bending  versus axial average strain s useful in
understanding treids in the bending behavior of the system,
T.234 Problems with failures during gripping would be
redsen 1o examine bending strains during the gnpping process
in the location near the grip. Coneern over modulus data seatter
woltld be reason o evaluate bending sirains over the modulus
evaluation load range [or the typical transducer location
Excessive failures near the grips would be reason 1o evaluate
hending strains near the gnp at high loading levels. While the

com W r = "
'--l'];-_
5 ' 5 561 5
G G L G
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Frant Side
FIG. 1 Gage Locations for System Alignment Check Coupen



musimurn advisable amount of svstem misalignment is mate-
rial and location dependent, good testing practice 15 generally
ahle to limit percent bending to a range of 3 to 3 % at moderate
strain levels (= 1000 pe). A svstem showing excessive bending
for the given application should be readjusted or moditied.

G2ty g 3100 in
8, 5%5 160 (2
whire:
f, = percent hending about system p o oaas
Lah-uul e marrow plane], as caleulaned by
Eg 1, ¥
i, = percent bending ahout system 2 1415
{aboui fie wide plane), as caleulated by
Eq 2, %;
et el €, = indicated longitudingl siraing displayed
by Gages 1.2, amd 3, respectively, of Fig.
I, e and
By = (e +leah2 +|eyf2.
[he total hending component is
B S 18] 1 18] (3)

T3 Sain-fedicaring Deviee—Load-strn data, 10 required,
hall be determined by means of either a stram transducer o an
extensometer. Attachment of the strain-indiceting dovice o the
coupon shall not cause damage o the specimen surface. [F
Poisson’s ratio 15 10 be determned, the specimen shall be
instrumented Lo measure strain in both longitudinal and lateral
directions, If the modulus of elastiony 15 to be determmed, the
lengitudinal  stran shoukl be  simulianeously  measured on
opposite faces of the specimen o allow for & comection as a
result of any bending of the specimen (see 116 for forther
guidance],

T30 Honded  Resistmce  Straim Cage Nelection—Sirain
gage slection 15 o compromise based on the type of matenal.
An active gage length of & mim [0.25 in] is recommended for
most matenals, Active gage lengths should not be less than 3
mm [00125 in” Gage calibration certification shall comply
with Test Methods I 251, When testing woven fabyic lan-
nutes, guge selection should consider the use of an setive gage
length that 15 ai least as great as the charaeterisie repeating umt
of the weave, Some gudelines on the use of sirain gages on
composites [ollow. A general reference on the subject 15 Tuttle
and Bringon ®

7310 Surface preparation of fiber-reinforced composites in
accordance with Practice E 1237 can penetrate the matrix
material and canse damage 1o the reinforeing fibers resulting in
improper coupon failures. Reinforcing fibers should not he
exposed or damaged during the surfbee preparation process

A typacal gags woukl have 2 025-in, active gage length, 350-Y reistans, a strain
ralimg of 3 % o befler, and the appropriaie envmonmintal eestmes amd thiamal
coellicient.

" Tattle, XL E. and Brinsen, H. F, "Resistance-Foil Simin<Gage Tedwology 1s
Applicd tn Composiie Matenials,” Sxperimentol Mechanics, Yol 24, No. 1, March
1984: pp. 54-65; ermata poled i Vol 26, No. 1, June 1986, pp. 153-154,
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The strain gage manufscturer should be consulied regarding
surface preparation guidelines and recommended  bonding
agents for composites pending the development of o st of
standard practices tor sirain gage installation surfaee prepar-
tion of fiber-reinforeed composite materials,

7.3.1.2 Consideration should be given to the selection of
aages having larger resistinces to reduce heating effects on
low-conductivity materials. Kesistances of 3300Y or higher are
preferred. Additional consideration should be given to the use
of the mimmum possihle gage excitabion vollage consistent
with the desired accuracy {1 1o 2V 15 recommended) fo reduee
further the power consumed by the gage. Heating of the
coupan by the gage may affect the performance of the material
directly, or 1t may affect the indicated strain as a result of a
difference between the gape temperature compensation (actor
and the coeflicient of thermal expansion of the coupon mite-
rial.

7313 Consideration of some form of lemperature compens
sation is recommended, even when tsting ot standard labor-
tory atmosphere. Temperature compensation is required when
festing in nonambient temperatiure environments,

7314 Consideration should be given to the transverse
sensitiviey of the selected stram gage. The strion gage mami-
facturer should be consulted for recommendations on trams-
verse sensiivity correctons and elfeets on composites, This 1=
partularly important for o ransversely mounted gage used o
determme Foisson's ratio, as discussed in Note 11,

T2 Exfensomersri—For most purposes, the extensometer
aage length should be i the ramge of 10 10 50 mm [0.5 0 20
in.]. Extensometers shall satsly, al o minmmum, Practice E &3,
Class Bl requirements for the strain range of mterest and shall
bex calibrated over that strain runge m accordance with Practice
E#3. For extremely suff materials, or for measurement of
iransverse stramns, the fed ermor allowed by Class B-1
extensometers mav be significant, i which case Class A
extenzometers should be considered. The extensometer shall be
exsentially free of inertia lag at the specified speed of teating,
and the weight of the extensometer should not induce hending
strains greser than those allowed in 6.3,

I 15 generally less diffioult b perform sirmm calibrdiem on
exensometers of longer gage length a5 less precision in displacement is
required of the extensometer calibeation deviee.

Nem 3

T4 Conditioning Chamber—When conditoning matenals at
nonlaboratory  environments, a  temperaturevaperlevel -
controlled environmental conditioning chumber 15 required that
shall be capable of mamipming the requred temperature to
w

within 63 %. Chamber conditions shall be momtored either on
an automated continuous basia or on a manual basis at regular
intervals.

T3 Environmentol Text Chamber—An environmental tesi
chamber 15 required for fest environments other than ambient
testing laboratory conditions, This chamber shall be capable of
maintaining the gage section of the test specimen at the
fequired test environment during the mechanical lest



8. Sampling and Test Specimens

B.1 Sampling—Test at least five specimens per test condi- ton
unless valid results can be gomed through the wse of fewer
specimens, such as m the ease of o designed experiment. For
statistically significant data, the procedures outlined in Practice F
22 should be consulted. Report the method of sampling.

Mg 4 0F specimens arg o underge envirenmental conditiomng 1o

cquilibriven. and are of such tvpe or geoinetry that the weight chenge of
the material cannct be propely maisurad by weghing the specimen jislf
{such as & tabbed mechanical coupon), then wse another travelst cotpon of

the same nominal thickness and appropriate swe (but without tahs) o
dedermine when cquilibrium has been reached foe e specimens heing
conditioned.

w2 Germmfr}-—[]cmgn of mechanical test COUPONS,  Espe-
clally those using cnd tabs, remams to a large extent an an
rather than a science, with no mdustry consensus on how to
approaeh the engineering of the gripping inferface. Fach major
composite festing [aboratory has developed grippmg methods
for the specific matenal systems and environments commonly
encountered within that laboratory, Companson of these meth-
ods shows them to differ widely, making 1t extremely diffieult 1o
recommend @ umiversally useful approach o set of ap-
proaches, Because of this difficulty, definition of the gecmetry
of the test coupon is broken down into the following {hree
levels, which are discussed further in each appropriate seciion:

Furpose Degree of Geometry Defingioa

421 Generd Requinements
822 Bpecific Recommendations
823 Detnilad Examples

Mandxiany Shapa and Tolemnoes
Marmandatery Suggested Dimangigns
Hormardsiory Typizal Practices

B.21 Ceneral Reguirenents:

B2 10 Shape, Dimensions, and Toferances—The complede list
of requirements for speeimen shape, dimensons, and olemnees
is shown in Table 1,

8212 Use of Tahs—Tubs are not required. The key factor n
the selection of specimen tolerances and prippimg methods s the
successful introduction of load into the specimen and the
prevention of premature failure s o result of a significant
diseontinuity, Therefore, determme the need to use tabs, and
specilication of the major tab design parameters, by the end

TABLE 1 Tensile Specimen Geometry Requiraments

Farsmeter Hequiement
EI}HKIT' HE"III.. TEamEie;
uhape corrstant reclanguiar oroes-gaclion
minmum kength pripping + 2 fires width = gage lenglh
apecman width % readectt
apesmen widlh lolarEncs &1 % of widlh
speamen Mickness a5 nggond
apeeman Mickness fokerancs 64 5% of hicknass
speamen fairess fiat with light linger presaure
Taby Recuiraments (if usad):
tab matesial a5 needed fibar
ocnertahon [compasie tabs) a5 noaded fab
thickress % rsegded
tab thicimess vanation betwegn 61 % fab thigkness
tats
tak beval angle 5 io 507, inclyshee
tab shep at bevel ta specimen feathered without damaging specimen

* See 8.2.2 or Tabie 2 for recommendations
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result: aceeplable [mlure mede and location. [T acceplable
failure mades accur with reasonable frequency, then there is no
reazon to change a given gripping method (see 11100,

8.2.2 Specific Recommendaiions:

B2L1 Wilth, Thickress, amd Lengifi—Select ihe specimen
width and thickness to promote failure in the goge ssction and
assure that the specimen contmns o sufficient number of [bers
in ihe cross scetion o be statisiically representative of the bulk
material. The 5pﬂmm:n length should normally be substantially
lomger than the mimmom requirement fo onize bending
stresses caused by minor grip eccentnicities, Keep the gape
seetion az for from the grips as reasonably possible and provide
a significant amount of matenal under stress amd therelone
produce & more statistically significant result, The minimum
requirements for specimen design shown in Table | are by
themselves insullicient to create a properly dimensioned and
toleranced coupon drawing Therefore, recommendations on
ather imperant dimensions are provided for typical materal
conligurations in Table 2. These geometnies have been found
b a numbher of testing laboratonies to produce acceptable
[mlure modes on o wide varely of matenal sysiems, bul use of
them does net garantee siccess for every existing or futire
material svstem,

R2212 f:ﬂlfrpmg Use of Tobs—There are many  material
configurations, such as multidirectional laminates, fubric-based
materials, of mndemly reinforeed sheet-molding compounds,
which can be suecessfully tested without fabs, However, tabs
are strongly recommended when testing unidirectional maten-
als (or strongly unidirectionally dominated laminates) to filure
in the fber direetion. Tabs mav also be required when testing
unicirectional matenals i the matox direction to prevent
eripping damoge,

8223 Tab Geometn—HRecommendations on mmportant di-
menswons are provided for fvpacal matenial configurations in
Tahle 2. These dimensions have heen found by a number of
festing labortones o produce acceplable fmlure medes on o
wide vanety of matenal systems, but use of hem does not
muarnntes success for every existing or future muterial system.
The selechon of a b configuration thal can successfully
produce & gage section tensile failure is dependent upon the
coupon material, coupon ply onentation, and the type of grips
being wsed. When pressure-operated nonwedge mmps are used
with care, squared=off 907 tabs have been used awcessfully
Wedge-operatod grips have been used most successfully with
tabs having low bevel angles (7 to 10%) and o feathered smoeoth
trapsition into the coupon. For alignment purposes, it is
essendial that the tabs be of matched thickness.

8224 Friction Tobs—Tabs need not always be bonded o
the material under test to be effective in introducing the load
it the specimen. Friction tabs, essentially nonbonded tabs
held in place by the pressure of the grip, and olten used with
emery cloth or some other light abrasive between the tab and

ihe coupon, have been successfully used in some applications,

In specific cases, hightly sermated wedge grips (see Mote 2) have

been successfully used with only emery cloth as the interface

between the grip and the coupon, However, the abrasive used



TABLE 2 Tensile Specimen Geometry Recommendations”

Fiogd Width, mm [in]  Cweiall Length, mm Thickness Tab Lergth, mm Tad Thizkness, Taly Bewel
Cnentaticn lin] mm fin] [in] mm [in] Angie,”
U indrectiondl 15105] 250 [10.1] 10004 5625 15 [0067] T
17 unidirectional 25100 1] T 20[2587) 25010 15 [0062] ey
batanced and symmeine FRRY| #0100 28 [0100] emany cioth —
rardam-diecontinuoug 2501.0] 260 [10.0] 25 [0100) emery clath — —

* Dmenaions in Tis lakie Bnd te tolrances of Fig. 2 or Fig. 3 8r@ recormendatons anly and ray b8 vaned 3 10ng a5 e requrements o Tabie 1 are met

must be able to withstand significant compressive loads. Some
tvpes of emery cloth have been found ineffective m this
applieation hecause of disintegration of the abrasve ®

8225 Tub Magrial—The most consistently used bonded 1ab
material has been continwous E-glass liber-reinforced polvimer
matrix materials (woven of unwoven) inoa [90]ns laminate
configuration. The tab material is commonly applied at 43° to
the loading direction o provide a soft interface. Other
configurations that have reportedly been suceessfully used
heve imeorporated steel tabs or tabs made of the same materiol
a5 15 being tested

8220 Bonded fab Lemgth—When wsmg bonded tobs, es-
tirnote the mimmurn suggested tab length Tor bonded tabs by the
[ollowing simple equation. As this equation does ol aceount
for the peaking stresses that are known to exist at the ends of
bomded jomis, The ol length caleulated by this equation should
normally be inereased by some factor w reduse the chances of
joint fuilure:

LS P2 (4
where:
J’E‘.“' = i required bomded tab length, mm [in.];
F = ultimaie iensile strengih of coupon matenal, MPa
[psil.
I = coupon thickness, mm [m.]; and
s ultmate shear strength of adhesive, coupon mate-

rial, or tab matenial (whichever is lowest), MPa

[pst].

8.2.27 Bonded Tab Adhesive—Any hgh-clongaton (tough)
adhesive svstem that meets the environmental requirements
may be used when bonding tahs o the matenial under fest, A
uniferm bondline of mmimum thickness 1s desirable to reduce
undesiruble stresses in the assembly.

B.23 Detailed  Evamples—The minimom requirements  for
specimen design discussed m 820 are by themselves msuffi-
cienit o ereate o properly dimensiened and toleranced coupon
drawing, Dimensienally toleranced specimen drawings for
both tabbed and untabbed forms ore shown as examples in Fig.
(8D and Figo 3 (inchepoursd). The tolerances on these
drawings are [ixed, bul satisfy the requirements of Table 1 for
all of the recommended configurations of Table 2. For a
specifie confipuration, the wlerances on Fig 2 and Fig 3 moght
be able 1o be relaxed.

8.3 Specimen Preparation:

831 Pawel  Fabrication—Control of  fiber  alignment s
eritical, Improper fiber alignment will reduce the measured

FE Pl Mictalite K224 eluth, Grib 1201, avaibable from orkm Company, Troy,
W 1ZIRY, b e il satisfisctory m this apphcation, Ciher equialmi tvps of
cmery choih shoukd ako be suishle,
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properties. Erratie fiber alignment will also inerease the coel-
figient of variation. The specimen preparation method shall be
reparted.

832 Machining Methods—5Specimen  preparation 15 eX-
tremely important for this specimen. Mold the specimens
individually 1o avoid edge and cutting effeets or cui from them
plates. If they are cut from plates, take precautions to avoid
notehes, undereuts, rough or uneven surfaces, or delamimations
caused by inuppropriate machining methods. Obtan final
dimensions by water-lubricoted precision sewing, milling, or
grinding, The use of diamond tooling has been [ouml o be
extremely effective for many matenal svstems. Edpes should
be Mat and paralle] within the speciled toleranees,

833 Labelmg—Label the coupens so that they will be
distinet from each other and traceable back 1o the rw material
and 1n g manner that will both be unafected by the test and not
mfluence the test.

8 Calthration

9.1 The accuraey of all mepsurng equipment shall have
certified calibratons that are current at the time of use of the
equipment.

10, Conditioning

0.1 Stawdard Conditioning Procedure—Unless o different
environment B specified as part of the experiment, condition
the test specimens in aceordance with Procedure © of Test
Method 1332290 52298 and store and fest at standord
laboratory atmosphere (23 & 3°C [73 6 3°F] and 30 6 10 %
relative hinmdity )

1. Procedure

111 Parameters To e Specified Before Test-

ILLD The tension specimen sampling method, coupon tvpe
and geometry, and condiiemng travelers (il reguired),

112 The tensile properties and data reporiing  format
desired.

Mote S—Defermine specific nilerial gropey, accuracy, and data
reporting requirencits before test for proper selection of instrumentation
aid data-reeording equipinent. Estimate operating stiees and sirain levels
o aid an fransducer selection, calibeation of equipment, and determination
of equipment settings.

[1.1.53 The environmentul conditioning test purameters,

LL 1A I performed, the samplng method, coupon gecan- etry,
amd  fest  parameters used o determine  density  and
remforcement volume,

[1.2 Ceneral Insiruciions:

L1201 Report any devigtions from ths test method, whether
intentional or inadvertent,
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122 10 speanfie grovary, density, remnforeement volume, or
viid wolome are o be reported, then obtain these samples from
the same panels being tension tested. Specific gravity and
density miy be evaluated by means of Test Methods [ 792
Wolume percent of the constituents may be evaluated by one of
the matrix digestion procedures of Test Method 1 3171, or, for
certam renforcement matenials such us glass and ceramics, by
the motrix bum-off technique of Test Method 13 2584, The void
content equations of Test Mothods 13 2734 are applicable to
both Test Method 13 2584 and the motrix digestion procedures.
11.2.3 Following final specimen machimng and any condi-
tonimg, but before the tension testing, determine the specimen
areg as A =w 3 &, ot three places m the gage section, and
report the area as the average of these three determinations 1o
the sceuraey in 7.1 Record the averape area in umis of
mm’ (m.).

113 Speed of Testing—Set ihe speed ol westing o effect a
neurly constant strain rate n the gage section. If strun control 15
nod avmlable on the testimg mochme, thie may be appreis
mated by repeated monitoring and adjusting of the rate of load
application to mamiain a nearly constant siram rate, as mea-
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Tension Test Specimen Drawing (Sl

sured by steain transducer respomse versus time. The strain rule
shonld be selected so as to produce failure within 1 te 10 min.
It the ultimate strain of the material cannel be reasonalbly
estimated, mitial trials should be conducted wsing standard
specds wntil the ulbmate siran of the matenial and the
complinmee of the system are known, and the strain rate can be
adjusted. The suggested sandard speeds are:

1131 Strenw-Comtrodfed Tests—A standard sirain. rate of
001 min ",

1132 Constanr Head-Speed Tests—A standard head  dis-
placement rate of 2 mmmin [0.03 mfmn).

Mo B—Use of o fixed hend speed n testing maching syvstems with a
high compliance may result m a strum rate that = much lower than
requited, Use of wedge grips can cause extreme compliancs in the system,
expecinlly when wsing complian fah materials, In some sich cases, actual
siram rmies 1040 50 times Jower than estimated by hend speeds live heen
observed

114 Tesr Emvirmmest—Condition the specimen o the de-
sired moisture profile and, of possible, test under the same
comditioning Twid exposure level. However, cases such as
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FIG. 3

elevated temperature testing of a moist specimen place unre-
alistie tequirements on the capabilities of common testing
machine environmental chombers, In such cases, the mechong-
cial test environment may need o be modified, for example, by
testing at elevated temperature with mo Tuid exposure contral,
but with a specified limit on time to failure from wathdrawgl
from the econditoning chamber. Modifications o the test
eiwironiment shall be recorded,

1141 Store the specimen in the eonditioned environment
until test ime, il the testing area environment is different than
e conditioning environment,

1.5 Specimen nsertion—Place the specimen in the grips of the
testing machine, taking care to align the long wxis of the gripped
spectmen with the test direction. Tighten the grips, recording
the pressure used on pressure eontiollable (Tvdraulic o
preumalic] grps.

Mome T—The ends of the grip jows on wedge-tvpe grips should be even
with each other following insertion 1o avoid inducing a bending moment
that results in prematare filure of the speeinien ai the grip. When using
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Tension Test Specimen Drawing (inch-pound)

untshhed specimens, n folded strip of medivm grde (80 b 150 gnt)
amery cloth between the specimen faces and the grnp jaws (ent-ade
toward specimen) provides a nonshp gnp on the specimen without jow
serration damage o the surface of the specimen. When using tabbed
specamens, insert e coupean so that the grp gaws axtend apgroxmotely

10040 15 mem [0.5 in.] past il beginning of the tapared portion of the b,
Creapons having tabs that extend besond the erps are prone 1o Lailure o
fhe tab ends heoause of excessive interlaminar sresses,

1.6 Transdicer fnsfallation—If strain response 13 o he
determined attach the strain-indication transducer(s) 1o the
specimen, svmmetrically about the mid-span, mid-width Toca-
tion, Attach the strain-recording instrumentation fo the trans-
ducers on the speciimen.

116, When determining medulus of elasticity, it is mecom-
mended that at least one specimen per like sample be evaluated
wilh back-o-hack axial iransdusers o evaluate the percent
hending, using Fq 5, a1 the average axial strain eheekpoint
value (the mid range of the appropriate chord modulus strain
range} shown in Table 3. A single transdueer ean be used if the



TABLE 3 Specimen Alignment and Chard Modulus Caloulation

Sirain Ranges
Tenigle Chird Maduhe Catlation Longhuddral Srsn
{.'Mnkpmrhnr
Htart Point Erd Elrt Bendig
i il
il ] 200

#3000 pe = 0.001 sbsalule sirain

B This strain range is to be contared in e lower hall of the elresarefrain cure. For
materials that fail bekrw GIOO pe, 2 simn range of 25 @ 50 % of ubmate s
repommanded

pereent bending is no more than 3 %, When bending 15 greater
than 3 % averaged straing lrom back-to-back transducers of
like kind are recommended.

&2 -
5 1
¢ B | usl )

where:
& ineligated strain from front transducer, ye;
¢, = indicated strum from back transducer, pe: and
B, = percent bending in specimen,

11T Loading—Apply the losd to the specimen af the
specified rate unti] failure, while recording data.

118 Dafa Recording—Record load versus sirin (or trans-
ducer displacement) continuously or at frequent regular inter-
vals. IF & transition region or initial plv falures are noted,
record the load. strain, and mode of damage ot such points, [f
the specimen 15 o be failed, record the masimum load, the
utlure load, and the struin (or wransdueer digplacement) af, or
as near as possible (o, the moment of rupture,

Mo B Ouher valuable data that ean b useltd in understanding
testing anomalies nnd gripping o specimen shppmg problems melides
Jeoed versus head displacement data and load versus time dats,

119 Faifure Mode—Bgword the mode and  locabon of
[mlure of the specimen. Chovse, i possible, o standird
description using the three-part failure mede code that s shown
in Fig. 4.

VL0 GripTab Failwres—FReesamine the meons of load
introduction into the material if a significant fiaction of failures
in 1 spmple population oceur within one specmmen width of the
tub ar gnp. Factors considered should inelude the b align-
ment, tah material, tah angle, tab adhesive, gnp tvpe, E.rip
pressure, and grip alignment

12, Caleulation

2.1 Tenstle Steess Tensle Strengti—Caleulate the ultimate
tensile strength using Eq 6 and report the results fo three
sigmbcant figures, I the tensile modulus 15 to be caloulated,
determing the tensile stress at each required data point using Eq

T

s =y i6)
5 504 im
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where:
" = ylumate tensile strength, MPa Hw: .
P = maximum load before falure, N [IbI];
s = tensile stress at ith data point, MFa [psi].
P = load at ath data point, N {Tbt], amd
A = average eross-sectional aren from 1123, mm®
[in ).

122 Tenstle  Seeain Ulimare Tenstle Sirain—It tensile
modulus o ultimate tensile strain is to be caleulated, amd
material response iz being determined by an extensometer,
determine the tensile strain from the indicated displacement at
each required data point wing Fq 8 and report the results 1o

ihree significant figures.

&3 4L, i)
where:

g, = tensile sirain at fh data point, pe;

dy = extensometer displacement al it data point, mm [in ],
i

I, = extensometer gage length, mm [in).

123 Tensile Madides of Flasticin:

Mome 0—To minimize pedential effects of hending it is recommendad that
the strain data weed for medulus of elasticity determination he fhe
averspe of the indicated siraing o cach side of the specimen, as
discussed in 73 and 116,

1231 Temsile Chond Modules of Elasnein—Select the
appropriate chord modulus straim range from Table 3, Calculate
the tensile chord modulus of elasbieity from the stress=strum
data vsing Eq 9. 17 dta 1 not avanlable ot the exaet straim range
end points (as olten occurs with digital data), use the closesi
aviilable date point. Report the tensile chord modulus of
elasticity 1o three sigmbicant fgures. Alse report the stram
range used in the caloulation. A graphical example of ehord
modulus is shown m Fig. 5.

12311 The whulated stran ranges should only be used for
materials that do ot exhibit & transition region (a significant
change in the slope of the stress-strain curve) within the given
strain range. 16 & wansiion regon oceurs within the recom-
mended strain range, then a mare suitable strain range shall be
wsed and seported

£ 5 s ]
where:
£ = gemaile chord modulus of elasticity, GPo [pai);

[ difference i applied tensile stress between the
Ty sirain potnis of Table 3, MPa [psi]. and

e = difference between the two straim points of Table

3 (nominally 0.002).

1232 Tensife Modufus of Elasscioe (Other Definitionsi—
Other defimtions of elastie modulus may ke evaluated and
reported of the wser's diseretion, [1 such data 15 generated and
reported, report also the definition used, the strain range wsed,
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and the results to three sigmificant figures. Test Method E 111
provides additional guidance in the determination of modulus of
elasticity.

Nom  10-—An example of another modulus detimtion s the wcondary
chord modulus of elasticity for materials that exhibit essentially bilinear
stress-strinm behavior. An example of secondary chord modulus is shown
Fig. 5.

12.4 Poisson’s Ratio:

Note  11-1f bonded resistance strain gages are being used, the error
produced by the transverse seasitivity effect on the transverse gage Wil pwews
gencrally be much larger tor composites than fre metals. An accurste [
measurement of Porsson's ratio requires corraction foe this effect. The
atrain gage manufscturer should be contacted for information on the use of
correction factors foe transverse senstivity.

124.1 Poisson’s Ratio By Chord Method—Select the ap-
propriate chord modulus longitudinal stram range from Table

3. Determine (by plotting or otherwise) the transverse stram
(measured perpendicular to the applied load), e, at each of the

two longitudinal strams (measured parallel to the applied load).

¢, strain range end points. If data is not available at the exact : - e ™
strain range end points (as often oceurs with digital data), use FIG.§ Typical Tensile Siress-Strain Curves

208



the closest availuble dota point. Caleulute Potsson's ratio by Eq
L0 and report to three significant Dgures. Also repert the stram
range used,

n 5 20 De, (10
where:
n = Poisson’s ratio;

De, = difference in lateral strain between the two longitu-
dmnal strmn pemis of Table 3, pe, and

[, = difference between the two longitudinal stzin points of
Table 3 (nominally either 0,001, 0,002, or 0.003),

1242 Tensile Poisson's Ratio (Oiher Definitions)—Other
definitions of Poisson s ratio may be evaluated and reported at
the vser's direction. [If such data 35 generated and reported,
feport also the definition wsed, the steain range used, and the
results to three signiticant figures. Test Method E 132 provides
additional guidance in the determination of Polsson's ratio.
125 Transition  Strain—Where  applicable,  determine  the
transition stram. from erther the bilinear longatedinal stress
versus longitudinal stram curve or the bilincar transverse strain
versus longitudingl strum curve, Create o best hnear Gt or chord
line for each of the two linear regions and extend the lines until
they interseet. Determine to three significant digits the longi-
{fucinal struin that comesponds to the inlersecton point and
record fhis value as the transition stram. Report also the
method of linear fit (if used) and the strmin ranges over which
the lmear 1t or chord lines were determimed. A grophicsl
example of transition strain 15 shown in Fig. 5.

|26 Siatistica—Tor each series of tests calculate the aver- age
vilue, standard deviation and coellleient of varation (in
percent) for each property determned:

A

S f xM 11

* |.(| e [ ]

LS . Ep ('I:TZJLI:?!--RZ I (125
15100 35 ¢ (13)

where:

x = sample mean {avernge);

S = sample standard devistion,

: = sample coelhicient of varation, m percent,

] = number of specimens; amd

X = measured or denved property.

13. Report

3.1 Repet the following mformation, or refarences point- ing
to other documentation contaming this infermation, to the
muximum extent apphicable {reporting of iems bevond the
contrel of 4 gven testing laberatory, such as might oecur with
material details or panel fabrication parameters, shall be the
responaibility of the requestor):

13.1.1 The revision level or date of 1ssue of this fest methed,
13.1.2 The datelsy and location(s) of the test,

13.1.3 The name(s) of the test operator(s)
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[314 Any vanations te this test method, anomales noticed
dunng testing, or equipment problems occurning during testing,
1315 [denttfication of the matenal tested meluding: mate-
il spesifieation, matenal type, material designation, manufac-
furer, manufaciurer’s ot or baich numbser, source (1 not from
manufacturer), date of certifiention, expiration of certification,
[loment diameter, ow er yarn [lament count and (wist, s12ing,
form or weave, fiber areal weight, mateis type, prepreg matrix
content, and prepreg volatiles content.
1316 Despption of the [brication steps used 1o prepare
the laminate ineluding: fabrication start date, fabrication end
date, process speeification, eure cyvele, conselidation methed,
amd a deseniphion of the equipment used,
1307 Ply orientation stacking sequence of the laminate,
1308 0T requested, report density, volume percent remn-
forcement, and void content test methods, specimen sampling
method and geometnies, lest purameters, and test resulls.
13.1.9 fAwverage ply thickness of the material,
13000 Results of any nondestrociive evaluation ests,
13001 Method of preparing the test specimen, mehding
specimen labeling scheme and method, specimen peometry,
sumpling method, coupon cutting method, identification of tab
eormetry, tab material, and tab adhesive vsed,
13.1.12 Calibration dates and methods for all measurement
and test equipment.
13013 Type of test machine, grips, jaws, grip pressure,
alignment results, and data acquisition sampling rate and
equipment type.
13014 Results of system alipnment evaluations, if any
such were done. )
13115 Dimensions of each test specimen.
13116 Conditioning parameters and resulis, use of trovel-
ers and traveler geometry, and the procedure wsed i1 other than
that specified in the test method.

13.1.17 Relative |11Jt‘|:1.id.'il:l.' and temperaturg of the 1,;51_1';19
labwratory,
L3118 Environment of the test maching environmental
chambser (if used) and soak time at environment.

13,119 Number of specimens tested.

[3.1.200 Speed of testing.

13121 Tromsducer placement en the specimen and trums-
dueer type for each ransducer used
I3 022 11 strain pages were used, the tvpe, resistance, size,
gage factor, temperature compensation method, transverse
sensitivity, lead-wire resistance, and anv correction factors
nged,
13.1.23 Stress-strain curves and tabulated data of stress versus
strain for each specimen.
13.1.24 Percent bending resulis for each specimen s evalu-
ated.
13.1.25 Individual strengths and average wvalue, standard
deviation, and eoefficient of vanation {in percent} for the
prorputlation, Mote it the failure Toad was less than the maximum
load before falure.
13026 Indivadual strains at [lere and the average value,
atandard deviation, and eoefficient of varation (in percent) for
the population.



15027 Stroin renge wsed for cherd medulus and Podssen's
ratio determination.

13,128 IF another definition of modulus of elasticity 18 sed in
addition o chord modulus, desenbe the method vsed, the
resulting correlation coeflicient (F applicable), and the sitain
range used for the evaluation,

13129 Indvidual values of medolus of elastierty, wnd the
average value, standard deviation, and coeflicient of vanation
(0 percent) for the population.

I3 030 10 another delmition of Powsson's mtio 15 uwsed in
addition 1o the ehordwise definition, deseribe the method wsed,
the resuliing correlation coctficient i1f applicable). and the stram
runge used for the evaluation,

I3 L3 Individual valoes of Peisson’s ratio, and the average
value, standard deviation, and coefficient of variation (in
percent) for the population

13,132 If transition strain 15 determined, the method of linear
fit (of wsed) and the strain ranges over which the lincar fit or
chord lines were determined

13,133 Individual values of transition stian (1 applicable), and
the average volue, standord deviation, and coefficient of
variation (in pereent} for the population.

3134 Falure mode and  location of failure for
.‘Tﬂ.‘ﬂlmﬂ.

14. Precision amd Blas

W1 Precision:

I4.1.1 The precision and biss of tension test strength and
modulus mepsurements depend on striet sdberence o the Test
Methad [ 30391 30390 and are influenced by mechanical
and material factors, specimen preparation, and measurcment
SITaTS.

14,1.2 Mechanical factors that can affect the test resulis include
the phvsieal charactensiics of the testng machine (stiffness,
domping, and  massh,  accuracy  of  lvadmg  and
displacement/strain measurement, speed of loading, alignment
of test speeimen with applied load, parallehsm of the grips,
arip presaure, and type of load control (displacement, sirain, or
load)

14,1.3 Material factors fhat can affect test resulis include:
muterial quality and representativeness, sampling scheme, and
specimen preparation (dimensional accuracy, fab material, tal
taper, tab adhesive, and so forth)

14,14 The mean tensile strength for o strain rate sensitive,
glassfepoy tape composite testing in the fiber direction was
found o incresse by approximately two standard deviations
with decrcasmg tme to fmlure tested at the limits of the
recommended Gme o fmlure preseribed i Test Method
[3 303910 30390, This result suggest that caution must he
uscd when comparing test dats obtaned for stram rate sensttive
composite matenials tested in accordance with this standard,

ML LS Measurement errors anise from the use of specialized
mensuring instruments such as load cells, extensometers and
straim pages, mierometers, data sequistion devices, and sa
forth,

14,16 Data obfmned from specimens that [recture oulside the
gupe are should be used with coution as this data may ol be
representative of the material. Fallure in the grp region
indicates the stress concentration at the tab 1s greater than the

eich

nitural strength vanation of the material in the gage seetion, A
tapered tab, honded with a ductile low-moduhs adhesive has a
telatively low-stress concentration and should result in the
lowiest frequency of gnp flures, Lowsstrength bias mereases
with the frequency of grip falures by an amount proportional
to the stress concentration a the tab.

1417 An imerlaborafory  lest program was  cenducied
where an average of [ive specimens each, of six different
materials and lov-up configurations, were tested by mne
different laboratories.™ Table 4 presenis the prevision siaiistics
generated from this study s defined m Practice E 691 for
tenzle strength, modulus, and fatlure strun All date cxeept
that for bateral B (907 lay -up) wes normalized with respect o
an average thickness. The materials listed in Table 15 ame
defined as:

A [NI-6/ 35016 wni-tape (01w

il I 3501 ni-tape (HHn
C [ 35016 mmi-tape (00 n
F Glass'epay fabric (7781
el Ciba K T30 Epoxy e warp aligred

G Carhonepary fabric (6 168
carbon Cika | 5376

TABLE 4 Precision Statistios

Maeral ¥ sk S 8 S5 %
Syl ¥ % Sliengih, ki

A Mzge 449 doEe 427 34l 373

& 4ED n&:  nes ng: Ba4 1044

C 15637 384 1085 1065  E94 £.04

F BE1R 320 152 2498 ] D26

G 21% 180 302 392 s el

Mesivhaa, Mgl

A aar nee  nE 0gs 2.6 166

a i A and ndg 3% 457

c 1238 0Mmoo0w 044 298 @54

F 39 a0a 04 nge 1M 28

G BT 41| 012 no 129 206

Fallire Strain, &

nar A 1% 006 nog ABS 815
00k & 086 D04 oog 1247 1502
00§ & 18 L 00§ 435 527
F 04 D14 0ad 016 118 am
] 127 003 05 0.05 183 413

[4.1.8 The sveroges of (he cocicients of vanation are m
Table 3. The values of 540 and 500 represent the repeatability
and the reproducibility eoefficients of variation, respectively,
These avernpes permit o relative companson of the repeatabils
iy (within laberatery precisiond and reproducibality (hetweery
laboratory precasion) of the tension test parameters. Owerall,
this indieates that the fuilure stran measurements exhibit the
least repeatability and reproducibility of all the parameters
mepsured while modulus was found to provide the highest
repeatability and reproducibility of the parameters measured,

" Internaticeal Harmonzatin of Composibe Materials—Phase 1@ Hammonizas
tion of ASTAL D 303000 30090 and 1500 527-5, Final Report, ASTAM Institube for
Standards Rescarch, April 1997,
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TABLE§ Averages of the Coeflicients of Variation riul amd specimen prepartion technigues, test conditions, and
Paramelar Average af Mverage of measurements of the tension test parameters

S0 % i . . . i
i 5 142 Bias—Bins samuot be defermingd for this test method
Stremgh 511 ann
Madelus 22 1n
Failue slran 2.4 T2

1414 The consistency of agreement Tor repeated tests of the same malerial 15 dependent on Jay-up configuration, male-
as 1o aceeptable reference standard exists

15 Kevwards

15.1 cnrnpusilc muterials; modulus of rlnstinit}'; Polsson's ratio; tenstle pmp:mcs: tensile mcnglh

AETW Irkernational takes no poslfion respesting the waldty of any pabent rights ssserted in connection with ary fem menfioned In s standand. L
of I elandard are axpressly adveed lFal delerminaton of (he valdly of any such palerd ights, and e riss of inlingement of such rights, ame enliny
trieir e responsbliy.

This standesd & subject fo revsion at any tme by the respansible technizal committes and must be reviewed every fve years and f not revsed, eiifer
reRppreed ar withdran Your commeents ang indied sither for revision of ths slandard or for addibaral standards ard shauld be addressed i ARTH
riternational Headouarars, Your comments wil isiahia canafil corsidenation at a mesting of 1he responsible technical sommitias, which you may attend

f o feel hat paur comrments fave ral recefved & fair hearing you shodd make wur views kown b e A3TM Commilbes on Standands, 8l e
ackdress shown below,

Thie standard s cogyrighted by ASTM Inleratinal, 100 Barr Maibar Drive, PO Bax CT0, Wl Conshohocken, PR 15428-2008, Unded States
ndrvidual reprints {singie or muliple capies) of this siandard may be chisined by contacting ASTM =t the abawe address ar af &1 0.832.49585 {phane),
B10-32.300 [TB), O SENvICeDAsIM. B3 (& Mal; O NVOUEN M8 ASTM WEDSRE (W20

211



Anexo 21: ASTM D-7264

Standard Test Method for

Anexo 7 D 72540 7264M - 07

Flexural Properties of Polymer Matrix Composite Materials’

This slandard & issucd wnder the fixed desipnation D 726410 726455 the number immediatzly tollowing the designation indicates e wvear of original
adipiiem i, it sase of nevissom, the year of last mvissm. A nombsr in pamenthisie indicat the year af lest reapprenal. A superseripd cpsilan (o)

sboates an wllorial hesgoe sinee the lee sksion of pappavel.

1. Seape

1.1 This test method determines the flexoral stiffness and
strength properties of polyimer matrix compasites.

LD Procednre A—A three-point loading svstem  wiilizing
center loading on a simply supported beam.

112 Procedure 8—A four-point loading svstem uilizing twe
load points equally spaced from ther adjacent support points,
with a distanee between load points of one-hall” of the supporn
spinL

Wore |—Unlike Test Method 13 GIT2, which allows loading at bath ane-
third and rme-hall" of the support span, m order o sandordize geomatry and
simplify caleulatioms this standard permits loading al coby one-hall” the
suppoet spin,

1.2 For eomparizon purposes, tests may be conducted ae-
cording to either test procedure, provided that the some
procedure 13 used for all wests, since the two procedures
generally pive slightly different property values,

1.3 The values stated in either 31 units or inch-pound units are
i b regarded separately as standard, Withmn the text, the inch-
pound units are shown i brackets. The values stated i coch
system are nel exael equivalents, therefore, each sysiem must
be vsed independently of the other Combming values from
e two systems may resull in noneonformanee with the
standard.

LA This siandand does mot purpart to address afl af e safeny
concerns, i anv, associaed with ity use, If is the responsibilin
af the wser of this standard to extablish appro- priote safet ad
health praciices and determine the applica- bilite of regniaiony
Tiniteriicons prioe fo e,

& Referenced Dovuments

2.1 ASTM Stanclardy: =

13750 Test Methods for Flexural Properties of Unreinforced and
Remforced Plastics and Electrical Insulating Materials

[ I3 25440 Test Method for Short-Beam Stength of

UThis bl mwehod dsounder the jurishenon o ASTM Commitie: DS om
Compesile Waterials and is the direct respoasibility of Sohoommies D004 om
lLamina and Laminate Test Methods.

Curment ahtion approved Apol L2007, Published Apnl 2007, Ongmally approved
m 200, Last priviiis idilion spproniad n 20086 as I THLD TR - 06

" Fine referemesl ASTM standards, vint the ASTA webaite, waw astm.ong, or
contiel ASTM Cistomer Service ol sarviceiastmong. For sl Bok o 45700
Sundards volume information. refer to the standard’s [ el V page on
The ASTM websali

Folvmer Matris Compostie Matenals and Their Lomimates
Y3873 Terminology for Composite Materials
13522900 322981 Test MWethod for Momsture  Absorpticn
Properties and Equilibrium Conditioning of Polymer Ma- ris
Composite Motenals
1F 36871 368TM Guide for Preparation of Flar Composite
Panels with Processing Guidelines For Specimen Prepara- tion
6272 Teat Method for Flexural Properties of Unremn-
forced amd Reinforced Plastics and  Electrical Insulating
Materials by Four-Pomt Bending
¥ aidn Guoide for Testing  Fabrie-Reinforeed  “Textile”™
Composite Matenals
E 4 Practices for Foree Veribication of Testing Machines
Eé Terminology Relating to Methods of Mechomoal Test-
ing
F 18 Test Methods for Rockwell Hardness and Rockwell
Superficial Hardness of Metallie Materials
E 112 Practice for Calenlating Sample Size o Esimale,
With o Specified Tolerable Error, the Awerage for a
Charactenstie of & Lot oF Process
E 177 Proctice for Use of the Terms Precision and Bias in
ASTM Test Methods
E 436 Terminology Relating to Quality and Statisties
E 1309 Gude for Identification of Fiber-Reinforced
Palymer-Matrix Compesite Materials i Databases
[ 1434 Chude for Recording hMechanical Test Data of Fiber-
Reinforced Composite Materialz in Databases
L2 Cther Dogumeents:
AMED VL E1800 Dimensicning
[ncludes Inch and Metric?
AMSL BA6 =199 Surface Texture (Surface Roughness,
Warviness and Layy!

and  Teleransng—

3 Terminelogy

30 Definitions—Termmology 12 3878 defines the terms re-
Tating to high-modulus fibers and their composites. Terminel-
wpy B 6 defmes terms relating o mechanical testing, Termi-
molegy [ 436 and Practice B 177 define ferms relatng to
statistics. In the event of a conflict between terms, Terminology
3878 shall have precedence over the other documents,

* Awailable from American National Standards Institube [ ANS1], 25 W 43nd 52,
Ath Floor, Wew York, MY 10036, hetp: wwaansi.ong.

Copqmight () ASTM Intemational 500 Bar Harber Driee, PO bow C-700 West Conshahozben, Pennsiteania 19428- 2050, Unied Stotes
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32 Defimitions of Terms Specific fo This Stadard

3201 fexural steength, v—the maxamum siress al the culer
surface of a flexure lest specimen cormesponding o the peak
applied force prior to fexural failure

322 Mool wmodulys, p—the miw of siress mange o
corresponding sirain range for a test specimen loaded in esure
3 Symhols,

b= speemmen width

C1 = sample coeflicient of vaniation, in percent

ohiard
E = flexural ehord modulus of elastieiry
MEE = Nexural secant medulus of elasticity

1= specimen thickness

I = support span

mr = slope ol the seeant of the load-deflection curve

5= number of specimens

P applied foree

£, = sample standard deviation

2, = measured or derived preperty

1 = semple mean

d = mid-span deflection of the speeimen

= strain at the outer surface at mud=span of the specimen
s =siress al the outer surface al mid-span of the specimen

4. Summary of Test Method

4.1 Acbar of rectinguler cross section, supported os o beam, 15
deflected at a constant rate as follows:

411 Progedwre A=The bar rests on fwo supports and is
loaded by means of a loading nose mudway between the
supports (see J"J;__'. 1

1.2 Procedure H—The bar rests on two supports and s
loacded at two pomts (b means of two losding noses), each an
equal distimee from the adiacent support pomt The distance
between the loading noses (that 1, the load span) is one-half of
the supporl span (see Fig. 2).

4.2 Force applied o the specimen and resulting specimen
deflection at the center of span are measured and recorded untl
the Failure occurs on either one of the outer surfaces, or the
deformation reaches some pre-determined value.

4.3 The major difference between four-point and (hree-point
londing eonfigurations 15 the lecation of maximum bending
moment and maximum flexusal stress. With the faur-point
configuration the bending moment 15 constant between the
cemtral force application members. Consequently, the maxi-
mum fexural stress 15 umlorm belween the central lorce
application members. In the three-point configuration. the
misimun fleximal stress 1s located diectly under the center

1§

il L o+ B
2 SUPPORT SPAN 2

FiG. 1 Procedure A—Loading Diagram
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LOAD SPAN

"

| |
L L
4 4
P P
—_— L -
zl SUPPQRT SPAN E
FiG. 2 Procedure B—Loading Diagram

foree apphieation member Another difference between the

three-point amd four-point eonligurations is the presence of

resultant vertical shear force in the three-peint configuration
evervwhere in the beam except right under the mid-point foree
application membser whereas in the four-peint configuration,
the area hetween the central force application members has no
resultant vertieal shear force. The distance between the outer
support members s the same as in the equivalent three-point
configuration,

44 The test gesmetry is ehosen to limit out-ofplane shear
deformations and aveid the type of short beam failure medes.
fhat are imderragated in Teat Wethod 170234070 23040

3, Signiffcance and Use

51 This test method determines the flexural properties
{meludmg strength, suffness, and losd/dellecton behavior) of
polymer matny composite matenals under the conditions
defined. Procedure A 15 vsed for three-point leadng and
Procedure B 15 used for four-pomnt loading, This test methed
was developed for optimum wse with  contimueus-fiber-
reinforced polymer matrix composites and differs in several
respeets from other flexure methods, ineluding the vse of o
standard span-to-thickness rato of 32:1 versus the 16:1 rmbio
wed by Test Methods D790 (a0 plasties-focused  methed
covenng thres-pomt flexure) and D 6272 (1 plastics-focused
method covering four-point Mexure),

52 This test method 1= mtended to intemogate long-beam
strength in contrast o the shorl-heam sirengih evaluated by
Test Method [ 2344/ 23440

3.3 Flexural properties determined tw these procedures can be
used for quality control and specification purposes, and may
find design applications

34 These procedures con be uselul in the evaluation of
multiple environmental conditions to defermine which are
design drivers und mav require further testing.

5.5 These procedures may also be used o determine (lexural
properies of siructures,

6. Interferences

4.1 Flexural properties may vary depending on which sur-
fwee of the specimen is in compression, as no laminate is
perfeetly symmetrie (even when full svmmetry 15 miended);
snch differences will shift the seutral axis and will be further
alfected by even modest asymmetry i the lammate. Flexuml
properties may alsn vary with H]'m:inm:n thickness, conditions
ing andior estng environments, and rate of straming. When
evaluating several datasets these parameters should be equive-
lent for et dita m the compuriaon.



moderate
number of laminae, flexural modulus and fexural strength may
be affecied by the ply-stacking sequence and will mol neces-
sanily correlate with exiensional modulus, which 15 not
stacking-sequence dependent,

.3 The caleulation of the flexural properiies m Seetion 13 of

this stamdard 15 based on beam theory, while the specimens in
pereral mav be desenbed as plates. The differences mav in
somme cases be significant, particularly for Taminates sontaining &
large number of plies in the 643" direction. The deviations
from beam theory decrease with decreasing width,

.4 Loading noses may be fixed. rotatable or olling. Typ-
cally, for testing composites, fixed or rotatable loading noses
are used. The type of loading nose can affect resulis, smee
momerolling pared supports on either the lension or compres-
sion side of the specimen miroduce shght longitudingl ferces
and resisting moments on the beam, which superpose with the
intended loading. The type of supports used 15 to be reported os
deseribed a0 Section 14, The L::u]ml:, noses should also
uniformly contaet the specimen scross s widih, Lack of

uriform eontoel <on affect Desural properties by mmbating
damage by enshing and by non-uniformly loading the beam
Fermulas used m this standad assume a uniform hne leading
al the specimen supporis across the entire specimen widih;
deviations from ts vpe of toading 15 beyord the scope of this
slandard.

T, Appuaratus

T Tessing Machine—Properly calibraied, which can be
operated a1 a constant rate of erosshead motion, and in which
the error in the foree applcation system shall net excesd &1 %
of the full scale The force indwating mechamsm shall be
essentially free of nertio log at the crosshead rate used, Inertia
lag shull Tl exgeed 1 % of the measured foree. The scouracy
of the testing maching shall be verified i aecordimes with
Practices E 4.

7.2 Loading Noses amd Supports—The loading noses and
supports shall have evlindrieal contact surfaces of radius 3,00
o [0.125 m | as shown in Fig 3, with o hardness of 600 o 62
HRC, a5 specificd m Test Methods E 18, and shall have finely

R=3mm[0425in]

Three-Point Loading Configuration with Fixed Supports and Loading Nose

(9

©

R=3mm[0.125in]

Four-Paint Loading Configuration with Fixed Supports and Ralling Loading Noses
FIG. 3 Example Loading Nose and Supports for Procedures A (lop) and B [battam)
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ground surfaces free of mdentation and burrs with all sharp
eidpes reheved. Leadmg noses ond supports may be prenged in o
fixed, rotaable or mlling  amangement.  Tvpicallty, with
composites, rotatahle or foed armangements are used

L3 Micrometers—For widih and ihickness measurements the
micrometers shall wse o 4 o 7 mm [016 w 023 ]
nominal diameter ball-interface on an irregular surface such as
the bag side of o lommaete, amd o flat ool mterface on
machined edges or very smooth tooled surfaces. A micrometer
ar caliper with flat mnvil faces shall ke vsed to messure the
length of the specimen. The accuracy of the instrument(s) shall
b suitable for reading to within 1 % or better of the specimen
dimensions. For typical seetion geometries, an instrument with
an aecuraey of G001 mm [6000] in] 15 desirable for
thickness and width measurement, while an mstrument with an
acciracy of GO0 mm (SO0 0] 15 adequate for length
mEsurerenl.

T4 Deflection Measmremeni—Specimen deflection at the
eommen eenter of the loading span shall be measured v o
properly calibrated device having an aceuraey of &1 % or better
of the expected maximum displacement. The device shall
mutomatically and continuously record the deflection during the
lesd

15 Comgditieoning Chawber—When conditoming matenials at
nan-laboratory  environments,  a  lemperature’vapor-level
eonirolled envirenmentol condiiening ehombser 15 required that
shall be capable of maintaining the required temperature to
within &1°C [62°F] amd the required vaper level o withi
63 % relative hunidity, as outlined in Test Method 133229 [
3220, Chamber conditions shall be monitored either on an
mtomated continuous basis or on a manual basis gt repular
intervals,

16 Ewvirennrental Test Chamber—An  environmental  test
chamber 15 required for test environments other than ambent
testmg laboratory conditions, This chamber shall be capalbile of
maintaimng the test specimen al the required temperaiure

within 63°C [65°F] and the required vapor level to within
635 % relative humidiy.

8. Test Specimens

B0 Specimen Preparation—Gmde [0 568771 5687M pro-
vides recommended specimen preparztion practices and should
be followed when practical,

8.2 Specimen Size 1s chosen such that the flexural properties
are determined ncuura:tl:.' from the tests, For flexural g:m«ngﬂq,
the standard support span-to-thickness ratio 15 chosen =such ihat
fatlure oeeurs at the ouier surface of the specimens, due only io
fhe bending moment (e MNotes 2 oamd 31 The stindard
span-to-thickness ratio 1 32:1. the standard specimen thickness
is 4 oo (0016 ], and the standacd specimen width 15 13 mm
[(L5 im.] with the specimen length being about 20 % |onger
than the supped span, See Figs. 4 and 3 for a drawing of the
standard test specimen m 1 and meh-pound units, respectively.
For fubrie-reinforeed textle composile materials, the wilth of
The speermen sholl be ot least two wrt cells, o5 delined m Guide
[ aR56. 1 the standard specimen thickness cannot be obigined
i a given matenal svstem, an aliernate specmmen thitkness
shall be used while mamtaining the support span-to-thickness
ratio [32:0] and speeimen width. Crpliomal suppart span-to-
thickness ratios of 1601, 20:1, 40:1, and 6k 1 mav also be nsed
provided it is so noted in the report. Also, the data olipined
Irom o test using one support spon-wo-thickness rotio may not
he cmnpnn.wi with the data from another test LL-'..ing a different
support spun-to-thickness ratie.

821 Shear deformations can agmheantly reduce the appar-
ent modulus of highly erfhotropic lommates when they arnc
tested at Jow support span-o-lhickness ratios, For this feason,
a high suppert spun-to-thickmess mtio 15 recommendsd for
flexural modulus determmations. [n some cases, separake sels
of specimens may have o be wsed for modulus and stengih
determination.

| -l
L | SEE MOTE 2 | | oea
13.00
r
4.00
r Alne|E
[ |
r

Mete |—Drawing imterpretation per ANS] V1451999 and ANS] B46,. 11993

Mere 3—8ee 8.2 and 113 of this test standand for the requined valees of span and cverall length.

FIG. 4 Standard Flexural Test Specimen Drawing (51)
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* n SEE NOTE 2 p ‘ .uu3| A|
0,500
* e
0164 :
* Vi .nn3|£|
|
| 03

otk |
Mors 2
FIG. § Standard Flexural Test Specimen Drawing {Inch-Pound)

Mot 1A spport span-to-thickness. ratio of less than 321 may be

accepinble fir ohiaimng the desired flexural falure mide when the mto of

fhe bowver ol the compressive and tensile strength 1o out=ol-plane shear
strength 15 less than B but the support span-to-thickness satio must be
ipcreased for composte lamistes D relatively Jow oul-of-plane
slhezar strength and relativaly high m-plane tenals of comprassive strenglh
parallel to the support span,

More 3 Whale lammake stackme sequence 15 oot limied byt fest
mthd, scipi.ﬁ.\:.nll dewviatioms rom & |a.:\-up of nemingl balance and
svmmicry msy induce unusinl test behavioes and a shafit in e newiral
RAES

9, Mumber of Test Epc-dmun:t

B0 Test ot least five specimens per test condition unless
vilid results can be gamed through the use of fewer specimens,
aneh as in the case of a designed experiment, For siatistically
significant data the procedures outlmed m Practee E 122
should be consulted. Report the methed of sampling.

10, Conditivning

1] The recomimended pre-test specimen eondition is ef-
fective moisture equilibrium at a specific relative humidity as
established by Test Method I3 522TI5220M; however, if the
test requester docs not explicitly speeify a pre-test conditioning
environment, conditioning is not required and the test speci-
mens mey be lesied os prepared.

Mere 4 The term mousivre, s wsed m Test Methad [3 5229706 1206
mecludes not enly the vapor of o bigud and s condensate, bt the ligaid
itself in large quantitios, as for inamersion.

12 The pre-test specimen condibionng process, o melude
specified environmental exposure levels and resulting monsture
content, shall be reported with the data

I3 IF there 15 na exphicit conditoning process, the condi-
tioning process shall be reported as “unconditioned” and the
mristure cotlent s “unknown.”

Drawing inferpretation per ANSIY 1451999 and ANS] B46.1-1993
See 8.2 and 113 of this test standard for the nequired valwes of span and cverall length,

1. Proceduore

11.] Conditien the speeimens as required. Store the speci-
mens in the condifiened environment until fest time,

1.2 Following final specimen machining and any gondi-
tiomng bt before testing, measure aml record the specimen
width and thickness at the specimen mid-sechion, ang the
spectmen length, to the specified aceuracy,

113 Measure the span accurately to the nearest 0.1 mm
[0.004 ] for spans less Tan 63 mm [2.5 ] and the nearest
0.3 mm [0.012 in] for spans greater than or equal o & mm
[2.5 in.]. Use the measured span for all culeulations. See Annex
Al for mformation on the determmation of and setting of the
S[Han
114 Speed of Tesrng—Set the spead of testing at & mte of
crosshead movement of 10 mm‘min [0.05 in/min| for a
spectmen with standard dimensiens, For specimens with di-
mensions that vary grestly from the standard dimensins, a
croashend rate that will give a similar rate of sraining at the
outer surface can be obtaned via the method outlined n Test
Methods 13790 for Procedure A and Test Method 136272 for
Procedure 1.

115 Abgn the leadng nese(s) ond supports so thot the mes of
the eylindnical surfaces are parallel. For Procedure A, the
lowding nose shall be mdway between the supports. For
Procedure B, the load span shall be onc-half of the support
span amd svmmetrieally placed between the supports. The
parallelism mav be checked by means of plates with parallel
grooves into which the oading nesel(s) and supports will fit
when properly oligned. Center the specimen on the supports,
with the long axis of the specimen perpendicular to the leading
noses amd supports. See Annex A for sellmg and messunng
apan.

110 Apply the foree 1o the specimen al the specified
erosshend rate, Measure and record fere-deflection date o o
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rute such that @ minimum of 30 data pomis comprise the foree
deflection curve, (A higher sampling rate may be required 1o
properly eapture any nonlinearities or progressive failure of the
Spechmen. | Measure deflection by w tronsducer wder the
specimen in contact with it af the center of the support span, the
transducer being mounted stationary relatve to the specimen
supports. Do not use the measurement of the moton of ihe
londing nose relative o the supports as tis will not take mto
aceoimnt the rotation of the specimen about the load and support
e, nor aceount for the complianee i the loading mose or
erozshesd.

11T Faifure Modes—To obtain valid flexural steength, it is
neeesaary that the specimen failure ocours on either one of its
outer surfaces, without a preceding interlaminar shear failure
ar 8 crushing failure under a support or lopding nose. Failure
an the tension surface mav ke oa crack while that en the
eompressacn surface may be local buckling. Buckling may be
manifested as Ober micro-buckling or  plv-level buckling
Fly<level buekling may resull m, or be preceded by delamima-
tign of the outer plv,

1171 Failure  Identification  Codes—FRecord  the  mode,
area, and location of falure for each specimen Choose a
standard fmlure wdentification code based on the three-part code
shown n Fig. 60 A mulbmode fmlure can be described by
meluding each of the appropmate Tnlure-mode codes between
ihe parentheses of ihe M failure mosde,

13 Validation

12.1 Values for properties at fmlure shall not be caleulated for
any specimen that breaks at some obvious, forutous [law,
unless such flaws constitute a vanable beng studied. Speci-
mens that fel m o unacceplable failure mode shall not be
mcluded m the flexural property caleulations, Retesis shall he
magde for any specimen for which valees are not caleulated. [

a signitieant fraction (=30 %) of the specimens fail in an
ungeceplable fnlure mode then the span-te-thickness mbe (for
excessive shear failures) or the loading nose diameter (crushing
under the wading nose) should be reexamined,

13, Caleulation

More §—In determination of the caloulnied value of some of the properties
listedd e thas sectiom (1 15 necessary 1o determing of the e compensatim
(sew Anmex AZ) adjustment must be mades This toe compensation
correetion shall be made only when it lias bean shown that il 102 region of
the curve is due 1o fake up of e slack, alignment, or senting of he
specimen and is not an mulentic materinl respons:

131 Mavimnm  Flexural  Stress,  Procedure A—When a
beam of homogenous, elastic matenal is tested m Dexure a5 a

beam simply supported ol o pomis and leaded an the
midpoint, the maximum stress al the euter surface oceurs at
mid-span. The stress may be caleulated for any pomt on
lod-deflection curve by the following equation (Mole 61

IFL
T i1

where:
& = sirgss of the outer surface ot mid-span, MPa [p=),
Fo= applied foree, N [1bt],
£, = support span. mm [in.].
b= width of beam, mm [in. |, and
i = thickmess of heam, mm [ ],

More 6—Eqg 1 applis sinctly o maierinls for which the siess is
linatly proportional 1o siain up 1o e point of rupture and for which the
sirains are small. Since fhis = not slwavs fie case, & slight eror wall be
inraduced m the use of this equation. The ajustion will bowevar, be valid
for comparison data ol specilication valus up fo the maximum fiker
stran of 2 % for specmions tested by the grocedurs hersin desceribed, It
sheald be noted that e meadinun ply siress may not ecour af the ouber
e of & multidirectionsl laminate * Laminated heam theory must be
applied 10 defermine the maximum fensile srass ot lailuee, Thus, Eq 1
sields an apparent strength based o hodogensous beam theory, This
apparent sirength 13 highly dependimt on the ply-stacking sequence for
multidireetional laminates.

13.2 Macimume  Flexwead  Stress, Procedwre #—When a
beam of homogeneous, elastic material is tested i Mexire as a
beam simply supported at two outer points and losded at two
wantral poivts separated by oo distanes equal o V5 the support
spun and at equal distance from the udjacent support point, the
maximum siress ai the ouler surface occurs hetween the 1w
central loading points that define the load span (Fig. 21 The
siress may be caleulated for any point on the lopd-deflection
curve by the following equation (Mote T

wL
W @

where:

= = siress at the ouler surface m the load span region, MPa

[ psil,

F = ppplied force, N [1bi],

L= support span, mm [in.].

b= width of beam, mm [in ], and

" For the thearsizal details, s Whatney, . b1, Browning, ©, E., and hlair, A,
“Analysas of the Flesure Tesd for Laminaied Composite Maienak,” Conpadie
Materials: Testing and Design (Third Canference), ASTA ETF 548 | 1974, pp
43

First {:haractar Sacond Character Third Charactar
IF:III..Iri Modi Coadé Falué Aréa Code Falure Location Codé
Tension T At loading rose & Top T
Comprassion [+ Batween kading nosas B |Botiom B
Buckling B |et Suppart nose 5 Laft L
irarlamanar Shear 5 babtween Load and support nose L Right R
Mulli-rmode Minyz) Unkngwn U |Middle T
Dthar ] arious W
Unknown U

FIG. & Flexure Test Specimen Theee-Part Failure Identification Codes
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Ji= Ahickness of beam, mn [in.].
Mome T—The limitations defined for g 1in Note & apply also to Eqg 2.

133 Flecural Stength—The flexumal strength is equal w the
mEsimm siress al the owler surface corresponding o the peak
applied force prior to Failure, (for multudirectional laminates,
gee Mote 0. 1t s caloulated in sccordance with Eq 1 and 2 by
letting P equal the peak applied force.
134 Flevwral Stress at a Given Sirain—The maximum fexural
stress ot any given strum may be caleulated n sccerdunce with
Egp | and 2 by ketting P equal the applied force wad from the
foree-deflection curve at the deflection corre- sponding to the
desired strain (for multidirectional laminates, see Note )
Foquations  for caleulating  strains  from  the mea-  suned
deflection are given in 13,5 and 150,
135 Mavimer Steain, Procedure A—The maximum strain at
the outer surface alse occurs at mid-span, and it may be
elulated s follows:

e

5=

13]
By

where:

g = maximum siram at ihe outer surfyee, mm'mm [ln,r’jn,l,

d = mudespun dellecton, mm [,

L= support span, mm [in.], and
Jr = thickness of beam, mm [in.],
13,6 Maximum Sivain, Procedure B—The maxtmum stroin ot

the outer surfoce also ocours at mud-span, and it may he
Elvulated us follows:
Jodi

e E}— £l
where:

d = midespim dellection, mm [in],

¢ = miximim st at the owter surfice, mm'mm [in.fin.,
L= support span, mm [in], and

A = thickness of beam, mm [in.].

13.7 Flevural Modides of Elasticity:

chord modulus ef elasticity 15 the ratie of stress range and
eorresponding strain range. For calevlition of fexural chord

point of 0000 and an end point 0003, 17 the data is ot
mndulus, the recommended strain range 15 0002 with a stan

available al the exact strain range end points {as ollen occurs
with digatal data), use the closest avalable data point. Caleulate
the fexural chord modulus of elasticity from the stress-strain
ot wsing Eq 3 (for multdirectonal or highly ethotopie

Commposiies, see Note X),
[
& oot 5 ™ i3
where:

= flexural chord modulus of elasticity, MPa [psi],

..-h-ﬁ{
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13711 Report the chord modulus of elasticity in MPa [psi
for the straim range 0.001 o 0003, 10 a different steain range 13
used 1 the caleulations, also repont the strin range used,

More 4 Slesr deformation can seriously redwes il apparent theiral
modulus of highly ortbofropic lminates when they are fesfed af low
span-to-thickness ratios* For this reason, a ligh span-to-thickness ratio is
recommended fior flexural modulos delerminations, In some cases, sepa-
mie sels of specimens may have 1o be wsed for modulus and sirength
detirmdnstion.

1372 Flexural Secant Modulus of Elasviciy—The lexural
secant medulus of elasticity is the ratio of stress to corespend-
ing strain at any given point on the stess-strain curve. The
flexural secant modilus 15 same g the exural chord medulus
i which the itial strain point 18 zero. 1 shall be expressed in
MPa [ps1). [t 15 calcolated as follows (for multidirectional or
Tighly orthatropie eomposites, see Note §):

13721 For Pracedure A:

fom !

where:
et = fleyural secant modulus of elasticite, MPa [psi],
I = support span, mm [in],
] = width of bewm, mm [in ],
h = thickness of beam, mm [in.] and
m = slope of the secant of the foree-deflegtion surve,

13.7.2.2 For Praggdiire B,

A 3

i N
where £, m. L, b, and fr are the same as for Eq 6.
13.7.3 Chord modulus of clusticity shull be reported al- theugh
ather definitions of moduli mav also be used. However, when
other definitions of modult ure wsed, it should be elearly
indicated in the report,
3% Sratistics—For each series of wsts caleulate the wver-
age value, standard deviation, and eoefficient of variatien for
cich property determmmed:

A

(T

(8

LS
%11 .ITJ.':
where: ol
15 10,
521
——
5
¥ = pverage value or sample mean,
¥ = value of single measured or dertved propeny,
# = mumber of specimens,
5. = estimated standard deviation,
CF = coeflicient of variation in percentage,



13 = difference in flexural stress between the two
selected strain points, MPa |pai], and
[k = differemes hetwean the two selected strain poants
inominally (L0402).

 For discussion of these elbits, see Zweben O Smith, W, 5, oo Wardle, B W,
Tt Methode for Fiber Tensile Serenpih, Compesile Flesural hodube, sd
Fropeties of FahricsReinforead Laminates,” Conpesie Mawerials, Teiig and
Dhesggn (i Canferemcel, ASTL ST 674, 1979, pp. 228-262.

14, Rn'pnrf

14.1 The mformation repotted for this kst method meledes
matersal identification and mechanical testing date. These data
shall be reporied m secordance with Gudes [ 130% and E
1471, Ad o minmum, the following should be reported:

1401 The revision level or date of wssug of the test meths]
nged.

14.1.2 The dateds) and location(s) of the esting

14.1.3 The namw{s) of the test operator(s).

Td 1A The test Procedure nsed (A or B

1415 Any vanations 1o this test method, anomalies noticed
during testing, or equipment problems occurring during testing.
1416 [dentification of the matenal fested including: mate- rial
specification, material tvpe, material designation, manufac- turer,
manulacturer’s lot or batch number, sewee (10 not lrom the
munulseturer), date of certificotion, expiraiion of certifice- tion,
filament diameter, tow or varn filament count and twist, sizing,
form or weave, [iber areal weight, matns fype, prepreg main
content, and prepreg velatiles contend.

14.1.7 Desenption of the fabrication steps wsed to prepare the
laminate neluding: fabmestion start dote, fabrication end date,
provess specification, cure ¢yele, conselidation methed, and a
description of the equipment used.

14,18 Fly orieniation stacking sequence of the lamingge,
1419 If requested, report density, reiforcement  volume
fraction, and wvold content test methods, specimen sampling
methed and geomeiries, test parameters, and fest data

14,110 Average ply thickness of the material.

14,111 Resulis of any nondestructive evahution tests,

14.1.12 Method of preparmg the test specimens, meluding
specimen labeling scheme and method, spsiaws gomnoiry,
surmpling method, amd specimen cutting method.

14.1.13 Calibration dates and methods for all measurement and
lesl equipment,

14.1.14 Type of test machine, grips, jaws, alignment data, and
ata aequisition sampling rate and equipment tvpe.

14.1.15 Dimensiens of esch speoimen 1o a1 least three
gignil':mnl ﬁgumt, inc]miing ecpm:imen width, thickness, and
overall length,

LG Conditioning parameters and results, and the proce
dure used 1f other than that speetfied n this test method.
14.1.17 Relative hundity ond lemperstisn of the tosting
laboratary

14.1.18 Emvironment of the test maghine  envirommental
chamber (i wsed) and soak time at erviroament.

14.1.19 Mumber of specimens fesied,

10.1.20 Load-span length, support-span length, and suppor
span-to-thickness ratio,

14.1.21 Loading and support nose type and dimérnsions

14.1.22 Speed of testing
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14123 Transducer plocement on the specimen, iransducer
type, and calibration data for cach transducer used.

14124 Force=leflection curves for each specimen, Mate
method and offset value if toe compensation was applicd to
TORCE-UE TTECTon Curve,

141,25 Tobulated data of fexural siress versus stramn for each
FpECITENL

14.1.26 [ndividunl fexural strengths and  avernge  valug,
standard deviation, and eoetficient of variation {in percent) for
the population. Mote if the Galure load was less than the
mmsimum lead prior (o falure,

141,27 Individual sirains ai failure and the average value,
standard deviation, and cocfficient of vanation (i percent) for
the population.

14128 Stramn range used for the Aexural chord modulus of
elasticity determination,

14129 Todivideal values of fexural chond medulus of
c]asumtg, and the average value, standard deviation, and
coeflicient of variation (in percent) for the population,

14130 I an altemate delmton of Oeswral meduolus of
elastienty 1 used m addition i chord modulos, desenbe e
method used, the resulting correlation eoefficient (1F apph-
cable), and the strain range wsed for the evaluation

14151 Individual valves of the altemate (see above) fles-
ural modulis of elasticity, and the average value, standard
devintion, and coefficient of vanation (n percenty for the
population.

14132 Individual masimum fexural stresses, and he av-
ernpe, standard devintion, and coefficient of vanaton (in
pereent) values for the population, MNote any test m which the
[atlure load was less than the maximum load before alure,
14133 For flexural modulus only fests: maximum Toad
applied, st ot moximum apphed load, mnd caleulsted
Mesural modilus of elasticity (£,

14134 Indrvidual mecimum exural strains and (he aver-
age, standard deviation, and eoetlicient of vaniation (in perceil)
values for the populaton, Mote any fest that was runcated
2%, struin,

14155 Folure mede and  location of foilure for each
APREImEn.

15. Precision and Bias

151 FPrecision—The data required for the development of
precision is not curently avinlable for this test method.

15.2 Bigs—DBiag cannot be determined for this test methosd as
n acceptable reference standard exisis,

16, Kevwornlk

161 fibereinforeed composites; flexuml propertios; stilf-
ness, strength



ANNEXES

{Mandatory Inform ation)
Al MEASURING AND SETTING 3PAN

Al For Mexural fsoures that hove adjustable spans, 10 1
important that the span between the supports 15 maimtained
constant or the actual measured span 15 used i the calenlation
of fexural stress, Mexural modulus and strin, and the loading
moses are positioned and aligned properly with respect 1o the
supports. Some simple steps as follows can mmprove the
repeatabality of results when using adjustable span fvtres,

ALY Measwrenent of Span:

ALLL This techmgue 12 needed 1o ensure that the correct
span, nod an estimated span, is used in caleulation of resulis,
A1.22 Seribe a permanent lme or mark at the exaet center of
the suppert where the specimen makes eomplete contaet, The
type of mark depends on whether the supports are fised o
rotatable (see Figs. Al T and AL1Z)

ALZ3 Using o vernier caliper with pointed tips that is readahle
toat least (] mm (0004 1n.], measure the distanee between the
supperts, and use this measurement of span in the coloulations.

ALY Settimg  the Span  and  Alignment  of  Loading
Nosegsj—To ensure a constant daj.'-m-&n' sefup ol the span
arwd ensure the alignment and proper positioning of the loading
noses), simple jigs should be manufsetured for each of the
standard setups used. An example of a jig found to be useful i3
shown in Fig. ALY
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FiG. A1.1 Markings on Fixed Specimen Supports

FiG. A1.2 Markings on Rolalable Specimen Supparts

N\

N

/N

e
™

w

Suppart Span, 1.

FIG, A1.3 Fixture Used to Align Loading Noses and Supperts



A2 TOE COMPENSATION

Al Inoa fy pi-::ﬂ force-deflection curve {see FlL.' AL
there 1= a toe regon, AL, which dogs not represent a property
of the material. It is an artifaet cavsed by a take-up of slack and
abgnment, or seating of the specimen. [n order to oblam correct
values of such parameters as Nexural modulus, and deflecion at
fmlure, this artifact must be compensated for to pne the
corrected zero point on the deflection, or extension axis

A2Z Inthe case of a material exhibating a region of Heokean
(linear) behavior (see Fig. A2.1), o continsation of the linear
[C13 region is constructed through the zero axis. This
mtersection (B 15 the corrected zero deflection point from which
all deflections must be messured. The slope can be determined
by dividing the change in foree between any two points along
the lme CI (or ts exlension} by the change i deflecion ai
the same twe points (measured from Point B, defined as 2eto-
deflection)

823 Inthe case of o muotenal that does not exhibat any Linear
region (e Fig A2.2), the =ame kind of toe correction of 2eTo-
deflection point can be made by constructing a tangent lo the
maximum slope at the inflection Point H', This is extended io
mterseet the deflection axis at Point B, the comected zero-
deflection pont. Using Poind B a8 zero deflection, the force
at ooy point (G on e curve com be divided by the deflection
at that point to obtain a flexural chord modulus (slope of Line
B

Force

Force

A B

Deflection
Fiz, A2.2 Material withoul a Hookean Region

Deflection

FIG. AZ.1 Material with a Hookean Region
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ASTM Internationsl takes no position respecting the validity of any patent rights asserted in connection with any item mentioned
in this standard. Users of this standard are expressly advised that determination of the validity of any such patent nights, and the risk
of infringement of such rights, are entirely their own responsibilty.

This standard is subject to revision at any time by the responsible technical committee and must be reviewed every five years and
if not revised, sither reapproved or withdrawn, Your comments are invited either for revision of this standard or for additionsl standards
and shouwld be addressed to ASTM International Headguarters. Your comments will receive careful consideration at & meeting of the
responsible technical committes, which you may attend. If you fesl that your comments have not received a fair hearing you showid
make your views known to the ASTM Committee on Standards, at the address shown | below.

This standard is copyrighted by ASTM International, 100 Barr Harbor Drive, PO Box CT00, West Conshohocken, PA 19428-2958,
United States. Individua! reprints (single or multiple copies) of this standard may be obfained by contscting ASTM at the above
address or at 610-832-9585 (phone), 610-832-9555 (fax), or service@astm.org (e-mai); or through the ASTM websie
(www.astm.org).
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