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Resumen.

Medicién de esfuerzos de tensién y compresién bajo condiciones de vuelo,
para la determinacién del perfil de elongacién de los planos en la aeronave T-
90 Calima de la Fuerza Aérea Colombiana, usando sensores de fibra 6ptica.

Autor: Diego Ernesto Cortes Guaje

El impacto y la importancia del presente proyecto radica en que permitié obtener datos sobre
las deformaciones en las zonas criticas de los planos de la aeronave T-90 Calima durante
ensayos en vuelo a través de sistemas de monitoreo de fibra éptica Fiber Bragg Grating FBG,
caracterizando los comportamientos mecdnicos del material y calibrando el sistema de
monitoreo para adquirir los datos de elongacién del material compuesto del avién. Se
seleccionaron los puntos criticos basados en los resultados de los ensayos estructurales
realizados por el fabricante, donde se encontraron dos zonas criticas de deformaciones
aplicando altos factores de carga. Una vez se caracteriza el material y los sensores 6pticos FBG,
se determinan las relaciones que pueden traducir la sefial de longitud de onda en datos de
deformacién y fuerza aplicada para deformar el material compuesto de la aeronave, con el
objetivo de implementar este sistema de sensores FBG y tomar datos en vuelo para determinar
la existencia de esfuerzos de tensién y compresion en los planos de la aeronave T-90 Calima. La
metodologia que se llevé a cabo fue de tipo experimental cuantitativa por medio de un disefio
metodoldgico de cuatro fases; desde la Identificacion de los puntos criticos de carga en la
aeronave, seguido del disefio del sistema de monitoreo, implementacién del sistema de
monitoreo bajo condiciones de vuelo y recoleccién e interpretacion de datos. Ensayos con el
sistema de monitoreo en tierra. Validacién y analisis de datos. Los principales hallazgos fueron:
que es posible ejecutar la implementacién del sistema para hacer las mediciones en vuelo sin
mayor dificultad, de la caracterizacién se demostré que el material mantiene las propiedades
mecdnicas reportadas por el fabricante, por otro lado, a través de las relaciones lineales de los
sensores FBG se pudo establecer la relacién entre los sensores en términos de elongacién, lo
que permite concluir que dichos sistemas estan en capacidad de complementar los sistemas de
monitoreo estructural que actualmente se utilizan en las aeronaves.

Palabras clave: Aeronaves, andlisis de datos, tensién, compresion, sensores de fibra éptica



Abstract

Measurement of tension and compression stresses under flight conditions, to
determine the elongation profile of the planes in the T-90 Calima aircraft of

the Colombian Air Force, using fiber optic sensors.

Author: Diego Ernesto Cortes Guaje

The impact and importance of this project lies in the fact that it allowed us to obtain data on
the deformations in the critical areas of the planes of the T-90 Calima aircraft during flight tests
through Fiber Bragg Grating FBG fiber optic monitoring systems, characterizing the mechanical
behaviors of the material, and calibrating the monitoring system to acquire the elongation data
of the aircraft composite material. The critical points were selected based on the results of the
structural tests carried out by the manufacturer, where two critical deformation zones were
found applying high load factors. Once the material and the FBG optical sensors are
characterized, the relationships that can translate the wavelength signal into deformation data
and force applied to deform the composite material of the aircraft are determined, with the aim
of implementing this sensor system FBG and take in-flight data to determine the existence of
tension and compression stresses in the planes of the T-90 Calima aircraft. The methodology
that was developed and used was quantitative experimental through a four-phase
methodological design; from the Identification of critical load points on the aircraft, followed
by the Design of the monitoring system, Implementation of the monitoring system under flight
conditions and data collection and interpretation. Tests with the ground monitoring system.
Data validation and analysis. The main findings were: that it is possible to implement the system
to make measurements in flight without major difficulty, from the characterization it was
shown that the material maintains the mechanical properties reported by the manufacturer, on
the other hand, through the linear relationships of With the FBG sensors, the relationship
between the sensors in terms of elongation could be established, which allows us to conclude
that these systems are able to complement the structural monitoring systems that are currently
used in military aircraft.

Keywords: Aircraft, data analysis, stress, compression, fiber optic sensors.
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Introduccién

Para las estructuras aeronduticas modernas y su rapido desarrollo en el sector aeroespacial, en
especial por el uso de materiales compuestos es necesario llevar a cabo procesos de deteccién
de fallas y caracterizacién de deformaciones superficiales en tiempo real, que determinen de
manera precisa los tiempos de vida til de los componentes principales de las aeronaves. Con
el fin de aumentar los niveles de seguridad operacional, cada vez mas se recurre a la
implementacién de tecnologias de monitoreo estructural del inglés Structural Health
Monitoring: SHM. Estas tecnologias pueden determinar los cambios y movimientos de los
materiales y superficies de control periédicamente de manera precisa. Con la instalacién de
distintos sensores se pueden registrar los cambios de variables tanto en pruebas de tierra como
en vuelo y posteriormente analizar, lo que brinda una herramienta importante en procesos de
mantenimiento y seguridad operacional [1].

En la Fuerza Aeroespacial Colombiana se utiliza la aeronave T-90 Calima para desarrollar
misiones de entrenamiento primario de pilotos militares del pais. Esta aeronave estd
constituida y disefiada principalmente con materiales compuestos y estd sometida a cargas
estructurales principalmente por los altos ciclos de despegues y aterrizajes en un corto periodo
de tiempo, junto con la realizacién de maniobras basicas de acrobacia disefiadas para este tipo
de entrenamiento, en las cuales se presentan esfuerzos y deformaciones mecanicas de tension
y compresion superficial [2]. Por lo anterior, se requiere implementar un sistema de monitoreo
estructural para registrar cambios estructurales bajo condiciones de tensién y compresién en
los puntos criticos de los planos de la aeronave, en fase de vuelo y que puedan validarse con
las pruebas realizadas en tierra en las instalaciones del Comando Aéreo de Mantenimiento
CAMAN.

Dentro de los sensores de tipo eléctrico mds utilizados en el proceso de registro de
deformaciones mecdnicas bajo condiciones de tensién y compresién, se encuentran las galgas
extensiométricas (Electrical Resistance Strain Gauge ERSG), las cuales son adheridas a la
superficie del material en el que se presentan dichas deformaciones y se ubican en los puntos
criticos definidos por el fabricante [3].

Una alternativa a los sensores de tipos eléctrico son los sensores de fibra éptica Fiber Bragg
Gratings (FBG), los cuales son utilizados por empresas como Boeing y Airbus para monitoreo
de componentes de aeronaves [4]. Estos sensores reflejan una longitud de onda de luz
especifica que se transmite en respuesta a variaciones en temperatura y/o esfuerzos mecanicos.
Los FBG pueden medir deformaciones lineales y adaptarse para todas las fases de vuelo, siendo
un sistema que puede incorporarse dentro de diversas estructuras [5]. Por estas razones se
dispuso de este tipo de sensores para instalarse en la aeronave T-90 Calima, como objeto de
estudio.

Este documento estd organizado de la siguiente forma: el primer capitulo presenta los
conceptos bésicos y el estado del arte. En el segundo capitulo se presenta la caracterizacién de
los materiales y la identificacién de los puntos criticos de los planos del T-90 Calima. En el
tercer capitulo se exponen los resultados de las pruebas con el anilisis respectivo. Finalmente,
se presentan las conclusiones y el trabajo futuro.
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Planteamiento del problema

La importancia del proyecto titulado: Medicion de esfuerzos de tension y compresion bajo
condiciones de vuelo, para la determinacion del perfil de elongacion de los planos en la aeronave
7-90 Calima, radica en que permitird mejorar la seguridad y confiabilidad de esta aeronave. Los
aviones se someten a diversas fuerzas durante el vuelo, incluidas fuerzas de tensién y
compresion, que pueden causar deformaciones en las estructuras del avién, lo que puede
generar desde microfisuras hasta desprendimiento total de partes estructurales. La correcta
determinacién del perfil de elongacion de los planos es fundamental en la ingenieria
aeronautica, no solo para entender las fuerzas y desplazamientos que acttian sobre las alas
durante el vuelo, sino también para garantizar la integridad estructural de la aeronave a lo largo
de su vida operativa. Este andlisis detallado es importante, ya que permite a los ingenieros
validar las especificaciones de disefio y anticipar potenciales fallas estructurales derivadas de
las cargas ciclicas a las que estd expuesto el avién.

De igual forma, este proyecto pretende obtener datos sobre los esfuerzos a los que se someten
los planos de esta aeronave durante distintas fases de vuelo, para aportar los datos los sistemas
de monitoreo estructural, lo que permitira sentar las bases para mejorar los niveles de seguridad
de avién. Ademads, permitira identificar areas de la aeronave que pueden ser mas susceptibles
de fallas estructurales y que puedan ser tomadas en cuenta para futuras mejoras del disefio de
aeronaves similares.

En la actualidad el monitoreo de salud estructural es un tema de interés en el sector
aeroespacial, dadas las exigencias del medio, en donde se utilizan los materiales compuestos
disefados desde las necesidades y requerimientos de disefio [6]. Los estudios y tecnologias
desarrolladas para registro de deformaciones estructurales por medio en sistemas de medicién
6pticos con las redes de difraccion de Bragg se estan perfeccionando con el objetivo de conocer
los efectos de la aerodindmica en las estructuras aeroespaciales, aportando los datos de
cambios fisicos de dreas o puntos de interés. Hasta el momento se siguen usando métodos de
inspecciéon no destructiva y el uso de galgas extensiométricas para obtener datos de
deformaciones lineales que no pueden ser adaptadas facilmente en vuelo y cuyo proceso de
instalacién es complejo [7].

Para implementar sensores 6pticos que permitan medir esfuerzos y deformaciones para
reemplazar las técnicas de monitoreo estructural tradicional, para aeronaves, se deben someter
a las operaciones reales ambientales, en este caso en fases de vuelo [6]. Es esencial calibrar
estos sistemas bajo condiciones ambientales controladas y en conjunto con las estructuras o
materiales donde serdn instalados. Esto facilita el desarrollo de modelos predictivos con alta
precision, permitiendo capturar variaciones en las longitudes de onda que luego se utilizan
como datos en las relaciones lineales entre longitudes de onda y desplazamientos unitarios.
Estos sistemas deben adaptarse a la aeronave teniendo en cuenta factores como el peso y
balance, materiales y fuentes eléctricas, para instalar los sistemas de adquisicién de datos FBG
[7]. Por dltimo, los datos obtenidos deben compararse con bases de datos de modelos
matemdticos y simulaciones para verificar la precision y continuidad de los datos, para utilizarse
como modelos predictivos validos para sistemas aeroespaciales.
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Objetivos

Objetivo general

Determinar esfuerzos de tensién y compresion bajo condiciones de vuelo utilizando sensores
de fibra dptica para los planos de la aeronave T-90 Calima.

Objetivos especificos

e Identificar y caracterizar los puntos criticos de carga de la aeronave con base en la
literatura y comparado con los ensayos mecanicos y microestructurales de los planos
del T-90 Calima.

o Disefar el sistema de monitoreo estructural de acuerdo con los puntos criticos de carga
y las necesidades de medicion.

e Implementar el sistema de monitoreo estructural en una aeronave bajo condiciones de
vuelo.

e Validar los resultados de las mediciones de tensién y compresién para la determinacién
de elongaciones en el perfil de vuelo, basados en los sistemas de monitoreo en tierra.
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Capitulo I: Tecnologias de monitoreo estructural
utilizadas en aviacién.

1.1 Introduccién al monitoreo estructural SHM

Uno de los grandes retos de la Ingenieria moderna, es el desarrollo de técnicas mds precisas y
confiables de registro de los cambios y diagnéstico de fallas estructurales en tiempo real,
aplicados a los componentes criticos de sistemas aeroespaciales. Para esto es necesario conocer
el estado de los esfuerzos y deformaciones en las estructuras aeronduticas [4], con la intencién
de obtener datos de fallas que puedan afectar la seguridad operacional y asi generar los
programas de mantenimiento preventivos que puedan reducir los costos por pérdidas de
material y componentes [8].

De esta forma, se puede decir que el perfeccionamiento de técnicas de monitoreo conocido
como monitoreo estructural del inglés Structural Health Monitoring SHM [4], es importante ya
que contribuye a la deteccion de deformaciones del material, que actualmente se convierte en
un tema de investigacién de interés desde la academia y las grandes industrias que fabrican y
operan aeronaves a nivel mundial; razén por la cual, se estdn generando diversos estudios cuyo
objetivo, es identificar las técnicas mas precisas de monitoreo que detecten cambios que
puedan derivar en alertas tempranas y deteccién de fallas criticas [9].

Este proceso de monitoreo estructural se establece para todas las aeronaves a nivel
internacional por las autoridades que brindan los certificados de aeronavegabilidad. Por
ejemplo, los requerimientos normativos y pruebas dispuestas por El Departamento de
Transporte de los Estados Unidos a través de la Administracién Federal de Aviacion (Federal
Aviation Administration: FAR), dan la regulaciéon de aeronaves de transporte y acrobdticas,
también determinan que para los planos y las superficies control principal de aeronaves, se
deben ejecutar pruebas estructurales de esfuerzo y deformacién junto con un andlisis que
determine las cargas maximas y minimas a las cuales puede operar dicha aeronave de forma
segura [10].

De tal manera que el Monitoreo de Salud Estructural Structural Health Monitoring (SHM);
consiste en la mediciéon periédica de pardmetros en una estructura que permita tener un
diagnéstico sobre su estado y desempefio, realizindose en diferentes periodos, ya sea a corto,
mediano, largo plazo o durante toda la vida del material. Los pardmetros para monitorear
dependen de diversos factores como pueden ser el tipo y propésito de la estructura, los
materiales de los que estd hecha y las condiciones ambientales.

Entre los pardmetros mas comunes se encuentran: esfuerzos, deformacién, tensién, cargas,
temperatura, humedad, pH, oxidacién, entre otros. Realizar SHM a una estructura implica la
integracion de sensores, materiales, transmision y procesamiento de datos, todo esto con el
propésito de detectar comportamientos inusuales que pueden indicar el mal funcionamiento
de una estructura de manera predictiva, por eso es de especial interés su aplicaciéon en
estructuras aeroespaciales donde los fallos pueden ser catastréficos [11].
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En general, el monitoreo estructural permite desarrollar sistemas de alerta temprana de
pronéstico de fallos criticos, basado en datos en tiempo real, que permiten gestionar la
integridad de las estructuras. Adicionalmente, eleva los niveles de seguridad, rentabilidad y
optimiza la funcionalidad del disefio durante la vida Gtil de una estructura o material [6] [12].
Es importante que los sistemas criticos de las aeronaves cuenten con este tipo de sistemas de
monitoreo evitando asi la pérdida de vidas, tiempo y material, especialmente en la industria
aeroespacial [13].

Dadas las razones mencionadas anteriormente, en este trabajo se propone hacer un estudio de
salud estructural en una aeronave colombiana, utilizando sensores de fibra éptica. Esto debido
al creciente interés que ha despertado este tipo de sensores ya que poseen ciertas
caracteristicas que podrian ser ventajosas sobre los sensores tradicionales para medir
deformaciones, tales como su bajo peso y la posibilidad de realizar la recepcién de sefial en
diferentes puntos de la aeronave [7].

1.2 Materiales compuestos utilizados en la aerondutica y el
monitoreo estructural

Durante las dltimas dos décadas, se incrementé el uso de los materiales compuestos para el
disefio y construccién de partes aeronduticas con el fin de desarrollar aeronaves mds livianas,
eficientes, resistentes y con un menor consumo de combustible, lo que resulta en un bajo costo
de disefio y manufactura [4] [14]. Las configuraciones de materiales compuestos y sus
comportamientos mecdnicos deben determinarse y monitorearse desde las caracteristicas
anisotrépicas de sus componentes y su comportamiento combinado [15] [16].

Airbus ha sido una de las industrias pioneras a nivel mundial que ha implementado el uso de
los materiales compuestos en remplazo de los materiales tradicionales como el aluminio y
metal, disefiando aeronaves mds resistentes y eficientes en cuanto a su consumo de
combustible y peso, con la capacidad de volar mds tiempo y tener una capacidad de carga muy
superior a las aeronaves construidas en materiales tradicionales A la fecha una de las aeronaves
mas modernas de transporte se compone de mas del 50% de material compuesto utilizando
estos materiales para la fabricacién de aviones militares y de transporte convencional [17]. A
la fecha una de las aeronaves mds modernas de transporte se compone de mas del 50% de
material compuesto utilizando estos materiales para la fabricacién de aviones militares y de
transporte convencional [17].

Estas estructuras aeronduticas, que suelen soportar altas cargas dindmicas, térmicas y
quimicas, han adoptado combinaciones de materiales y estructuras para conseguir mejores
propiedades mecdnicas. Estas combinaciones de materiales y efectos es motivo de estudio, ya
que se requieren desarrollar sistemas mas robustos, eficientes y econémicos. En la blisqueda
de materiales mejorados, se requiere estudiar los efectos de los entornos aerodindmicos en los
que se desempeiian los materiales compuestos. En la Figura 1, se muestra la distribucién de
uso de los materiales compuestos para aeronaves militares y de transporte a nivel mundial,
donde se reporta un uso de mds del 50% para su manufactura y construccién [3]. La fibra de
carbono y fibra de vidrio en combinacién con resinas epdxicas, son los materiales mas utilizados
para la manufactura de aeronaves como los son los planos, fuselaje y empenaje [17].
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Figura 1.Uso de los materiales compuestos en aeronaves de transporte y militar en el afio
2020.
Fuente: Tomado de [18].

La composicién de los materiales compuestos consiste en la unién de dos o mas materiales
conocidos como fases, cada una con diferentes propiedades para soportar los esfuerzos y cargas
mecanicas o térmicas [16]. El material mas resistente se conoce como el material de refuerzoy
el material mas débil se conoce como la matriz, en donde el material de refuerzo proporciona
la resistencia y la rigidez que ayudan a soportar las cargas estructurales, la matriz tiene como
objetivo mantener la posicion y orientacién del material de refuerzo [18]. Los materiales mds
utilizados actualmente son la fibra de carbono, fibra de vidrio, aramida (Nomex) y Keblar, los
cuales pueden utilizarse con una amplia variedad de combinaciones de materiales de matriz y
formas de refuerzo [19].

En la ingenieria aeroespacial, la eleccion de materiales es determinante para el disefio y la
funcionalidad de las estructuras de las aeronaves. Tal como se expone en la Tabla 1, los factores
clave para la selecciéon de materiales no se limitan Gnicamente a los costos, las propiedades
mecanicas y el peso. Es esencial que estos materiales posean una alta capacidad de
adaptabilidad para conformarse eficientemente a las formas estructurales especificas, un
requisito fundamental para garantizar la integridad estructural durante maniobras que generan
cargas dindmicas significativas. Esta adaptabilidad es crucial en componentes criticos como las
alas y las vigas de las aeronaves, donde la resistencia a esfuerzos variables y la capacidad de
absorber y disipar energia sin comprometer la estructura son vitales. Este enfoque integral en
la seleccién de materiales asegura no solo la viabilidad técnica y econdémica del proyecto
aeroespacial, sino también su seguridad y eficiencia operativa.
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Ademas, es imprescindible considerar la resistencia a la fatiga y la tolerancia a los dafios
ambientales, como la corrosién y la erosién, que son comunes en entornos aeroespaciales
adversos. Estos factores exigen un meticuloso proceso de seleccién que también integre
tecnologias avanzadas de fabricacién y tratamiento superficial para prolongar la vida Gtil de los
componentes y reducir la necesidad de mantenimiento frecuente. Asi, la correcta eleccién de
materiales no solo cumple con los requisitos de rendimiento, sino que optimiza los ciclos de
mantenimiento y mejora la sostenibilidad operacional de la aeronave [11].

Costo de compra
Costo Procesamiento

Mantenimiento

Consistencia en el tiempo
Continuidad de material
Fécil proceso de manufactura y modelamiento

Disponibilidad

Manufactura .
Tiempos de manufactura
Baja coeficiente especifico de gravedad
Densidad para estructura livianas, para una mejor maniobrabilidad, mejorando

el pesoy una
mayor velocidad con un bajo costo de combustible
Propiedades Rigidez (Médulo de Elasticidad)
Mecénicas
estaticas

Resistencia a la deformacién

Resistencia a la fatiga, (crecimiento de grietas)
Comportamiento

. por efectos de esfuerzos de deformacién por cargas
a la fatiga

mecanicas y térmicas

Resistencia a la corrosion
Factores

. Resistencia a la oxidacién
ambientales

Resistencia al dafio por impacto (Foreing object Damage) FOD

Tabla 1. Factores de seleccién para materiales aeroespaciales.
Fuente: Tomado de [18].

El uso de compuestos fibroreforzados para fabricacién de aeronaves ha permitido que se
reduzca entre un 15-20 % del peso de las aeronaves en comparacién con el disefio convencional
de aeronaves en aluminio. El uso de la fibra de carbono y fibra de vidrio en refuerzo aglomerado
con resinas epoxicas, ha permitido construir estructuras mas livianas capaces de transportar
una mayor cantidad de peso (carga (til), incrementando las capacidades de operacién en pistas
mdas cortas y un mejor desempefio en maniobras de combate para aeronaves militares,
igualmente extendiendo el rango de operacién y velocidad para aeronaves comerciales [16].

En la Figura 2 se muestra la comparacién de cargas alares de aeronaves de transporte y militar
en referencia al afio de ingreso al servicio. Se evidencia un aumento significativo de cargas de
deformacién alar, para las aeronaves modernas, lo cual obedece a las necesidades
operacionales, por el aumento en el niimero de pasajeros y cantidad de carga transportada por
medio aéreo. [12].
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Figura 2. Carga alar en referencia al afio de ingreso al servicio de aeronaves militares y civiles.
Fuente: Tomado de [17].

Asi mismo, para las aeronaves militares, desde los bombarderos hasta las aeronaves de
combate tipo caza, se incrementd el nimero de puntos duros en los planos con el fin de adaptar
un mayor nimero de armamento. Adicionalmente las maniobras de combate aire-aire en donde
se requieren aeronaves mas livianas con la posibilidad de soportar una mayor cantidad de
gravedades [15]. Por lo cual, se han venido implementando nuevos procesos de disefio y
fabricaciéon de aeronaves, enfocados en la modernizacién de formas mds aerodindmicas y
materiales mas resistentes, con bajo peso.

En general, se implementaron los materiales compuestos a las estructuras principales
aeronduticas por las ventajas en las propiedades mecanicas frente a materiales metilicos,
disminuyendo su peso, los tiempos de mantenimiento y costos de reparacién y fabricacién.
Como resultado se ha visto un incremento en la industria para el uso de los compuestos en
estructuras aeroespaciales, como por ejemplo en la aviacién de transporte civil como lo es el
Boeing 787y el Airbus 350 XMB, que pesa casi un 50% menos del peso en referencia a otras
aeronaves fabricadas con materiales convencionales de su mismo tamafio, siendo esto una
ventaja estratégica para la industria aeroespacial [4].

Compuestos Fibroreforzados

Los materiales compuestos son combinaciones de elementos que se unen para obtener
estructuras con propiedades especificas superiores a las de los materiales individuales de los
que se construyen. Esta combinacién no requiere que los materiales se disuelvan o fusionen,
sino que pueden combinarse por medio de capas separadas que actdan estructuralmente en
un solo sistema. Los compuestos se fabrican con ldminas o capas de materiales fibrosos que
se embeben en una resina matriz, estas capas se orientan en diferentes direcciones lo que le
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da al material sus propiedades [20]. En la Tabla 2 se puede observar la lista de los materiales
mds utilizados en la industria aeroespacial para el disefio de partes estructurales y
subsistemas dependiendo de su funcionalidad, evaluado en relacién con su desempefio
frente cargas térmicas y deformaciones.

Propiedad Aluminio Titanio Metales ;:jl:a;jiigE:[s fisroor:(:’l::::?:lis

Costo Bajo Costoso Medio Costoso Costoso
Peso (densidad) Liviano Medio Muy Liviano Pesado Muy Liviano
Médulo de Elasticidad Bajo/Medio Medio Muy Alto Medio Alto
Resistencia (limite Elastico) Medio Medio/Alto Muy Alto Medio Alto
Resistencia a la fractura Medio Alto Bajo/Medio Medio Bajo
Resistencia a la fatiga Bajo/Medio Alto Medio/Alto Medio Alto
Resistencia a la Corrosion Medio Alto Bajo/Medio Alto Muy Alto
Resistencia a la fluencia por Bajo Medio Alto Muy Alto Bajo

alta temperatura

Tabla 2. Calificacién de materiales y sus factores de disefio para aplicaciones espaciales.
Fuente: Tomado de [4].

Estructuras compuestas tipo Sandwich

En la Figura 3 se observa la representacién de un sistema compuesto tipo Sandwich, que se
compone de piel o capas a través del nicleo estructural, implementado normalmente en la
construccién y fabricacién de planos de aeronaves [17]. Estas capas de refuerzo suelen ser
normalmente de fibra de vidrio y carbono que estan dispuestas en distintas orientaciones
para combinar las propiedades mecanicas de cada fase del material.

Piel o cara

| Compuesto fibroreforzado laminado multicapa

y

s
ANSSINN N\ P

Ncleo

Figura 3. Representacion estructura tipo Sandwich y material compuesto laminado

fibroreforzado.
Fuente: Autor.
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Ndcleo estructuras tipo Sdndwich: En las estructuras, el nicleo tipo Sdndwich debe soportar
cargas transversales de corte y los esfuerzos de compresiéon y choque colocados en los paneles.
El nlcleo también debe garantizar una transferencia adecuada de cargas entre los dos
laminados de revestimiento a través de los adhesivos estructurales utilizados [17].

Dentro de las aplicaciones a nivel industrial para la fabricacién de aeronaves se encuentra la
implementacién en partes de aeronaves como:

e Paneles de suelo

e Paredes interiores

e Compartimientos de equipaje y bodegas de carga

e Superficies de control (Planos, elevadores y compensadores)
e Ensambles estructurales de motor.

La determinacién de fallas en compuestos se deben adoptar métodos de pruebas
estructurales no destructivas (END), del inglés non-destructive testing (NDT), como lo son
métodos ultrasénicos de rayos X, termografia y corrientes parasitas, los cuales, se pueden
adoptar para detectar dafios en los compuestos.

Sin embargo, estos métodos (NDT) son limitados ya que se pueden aplicar solo de manera
local dentro de instalaciones de mantenimiento, lo que obliga a desmontar las estructuras y
transportarse a las areas de inspeccién, es decir estos métodos no son facilmente accesibles
y no pueden aplicarse durante la operacién de equipos y piezas en tiempo real [21]. Por lo
cual, es pertinente adaptar tecnologias de monitoreo estructural mas eficientes, que puedan
implementarse a las estructuras de las aeronaves, y permitan registrar los datos de
deformaciones durante los vuelos, para analizar mas facilmente la existencia de fallas
criticas de materiales o superficies.

1.3 Sensores para SHM
Introduccién

Respecto de los SHM o métodos de monitoreo estructural se puede decir que cumplen con la
labor de servir de medio para obtener diversa informacién acerca de la estructura que se esté
estudiando, dentro de los que se encuentran datos como temperatura, tensién, deformacién y
vibracién entre otros [21], de tal manera que a continuacién, se mencionan algunos de los
principales métodos de monitoreo estructural para estructuras de materiales compuestos:

Galgas extensiométricas de resistencia

Estan compuestas por un medidor de tensiéon que identifica la resistencia, una rejilla de
resistencia de un material de alambre fino o ldmina y un conector que cumple la funcién de
encapsulado, como se observa en la Figura 4. Asi, la rejilla detecta la deformacién de la
estructura como valor de resistencia. En (a) se observa la estructura y partes del sensor el cual
se encuentra encapsulado, y que contiene las respectivas rejillas de resistencia y conector. En
(b) se muestra el fundamento teérico en el que se basa el sistema de adquisicién de datos, por
medio del circuito de Wheatstone [22].
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Figura 4. Configuracién de una galga extensiométrica de resistencia (b) Circuito de puente de
Wheatstone.
Fuente: Autor.

Estos medidores de resistencia son altamente efectivos para adherirse a diferentes estructuras
y son aplicables para los entornos aeronduticos de alta temperatura o presiéon [21]. Cabe
resaltar que estos sensores son normalmente utilizados en las pruebas estructurales de puntos
criticos de aeronaves. [6] [2].

Sensores de fibra 6ptica FBG

En las dltimas décadas se han desarrollado técnicas basadas en fibra 6ptica que pueden usarse
para muchos propdsitos, entre ellos, los sensores de fibra éptica que pueden complementar los
métodos convencionales de medicién. En particular, los sensores de fibra éptica permiten la
toma de variables como temperatura y tensién mecanica en ambientes especificos, donde el
uso de los sensores convencionales no es posible [23].

En la actualidad, existe una gran variedad de tecnologias de sensores de fibra 6ptica, entre los
que se pueden mencionar los interferémetros Fabry-Perot, los Fiber Bragg Gratings (FBGs), los
sensores distribuidos basados en los efectos de Rayleigh, Ramany las técnicas de dispersion
6ptica de Brillouin. Segin la modulacién de la luz y del efecto que se utiliza para medir los
fenémenos fisicos, estas tecnologias de deteccién éptica se pueden clasificar de la siguiente
manera [24]:

e Intensidad - atenuacién de luz

Interferometro - diferencia de fase entre dos ondas de luz (Sagnac, Michaelson, Mach-
Zehnder)

Resonante - frecuencia de resonancia éptica de una cavidad éptica (Fabry-Perot)
Distribuido - retrodispersién (Rayleigh, Raman, Brillouin)

Polarimétrico - estado de polarizacién de la onda de luz

Interferencia espectral - frecuencia de onda de luz que interfiere con una estructura
periddica (Fiber Bragg Grating)

Con base en su topologia y configuracién, los sensores de fibra 6ptica pueden clasificarse como
de solo un punto, multipunto o distribuido.

Los sensores de fibra éptica presentan algunas ventajas respecto a los sensores tradicionales:
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Inmunidad a interferencia electromagnética.

Menor tamafio, peso y cableado.

Capacidad de multiplexacién mas alta.

Sensibilidad mayor.

Son mas resistentes a condiciones ambientales adversas como la corrosion.

Uno de los tipos de sensores 6pticos mds versdtiles y ampliamente utilizados es la Rejilla de
Dispersién de Bragg (FBG), la cual refleja una longitud de onda de luz especifica que se
transmite en respuesta a variaciones en temperatura y/o esfuerzo (Strain). Dada su capacidad
intrinseca para medir una gran cantidad de pardmetros, junto con la flexibilidad de su uso, ya
sea como sensor de un solo punto o como un arreglo de sensores multipunto, los FBG se
utilizan en el monitoreo estructural, permitiendo detectar cambios en la carga y elongacién de
una estructura mediante la observaciéon de variaciones en las longitudes de onda reflejadas
[25]. En particular los sensores del tipo FBG (Fiber Bragg Grating), permiten el uso de fibra
6ptica como sensor de temperatura o de tensién mecanica. Las perturbaciones del exterior se
reflejan en un cambio en el espaciamiento de la rejilla de Bragg. A esto le siguen los cambios de
temperatura y el alargamiento de la fibra, mediante las variaciones en la longitud de onda
reflejada por la rejilla [23].

En la Figura 5 se observa, el esquema de funcionamiento un sensor FBG, el cual se compone de
una onda o espectro incidente, que ingresa por la fibra y pasa a través de un filtro que coincide
con la longitud de onda resonante de Bragg As, conocido como rejilla de Bragg, que se encuentra
dentro de un ndcleo de fibra éptica y cuenta con un periodo de espaciamiento caracteristico
entre rejillas A. Esta sefal reflejada sale por el final de la fibra sin verse afectada, sin embargo,
una porcién de la sefal se refleja a la entrada fibra [26] .

1. Espectro Incidente 2. Espectro Transmitido

Potencia [dBm)]
Potencia [dBm)]

A
Longitud de Onda [nm] Longitud de Onda A [nm]

A

Redes de difraccién

) S |

A A

/13 =2 *neff * A
/13 Longitud de Onda de Bragg
Nerf indice Refractivo

A Periodo

Power [dBm]

A
Longitud de Onda [nm]

3. Longitud de Onda Reflejada

Figura 5. Esquema de funcionamiento de un sensor de fibra 6ptica basado en redes de
difraccion de Bragg.
Fuente: Adaptado de [27].
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Estos sensores compuestos por redes de difraccion de Bragg, (Fiber Bragg Gratings FBGs),
registran los cambios en la longitud de onda de la luz y se construyen realizando perturbaciones
periddicas en el indice de refraccion de la fibra éptica, al traspasar un haz de luz por medio de
la fibra, estas perturbaciones actGan como una rejilla que refleja cierta longitud de onda
conocida como longitud de onda de Bragg y permite que el resto de las longitudes se trasmitan
sin ser afectadas [28].

En la ecuacion (1-1) se describe la relacién de la longitud de onda reflejada dado un cambio de
espaciamiento de periodo A, donde A es la longitud de onda de Bragg, reflejada por una rejilla
inscrita en el nlcleo de la fibra dptica.

mre =2 (a%Perr O o (a0 OA) (1-2)
B = 51 T Terfsy ST T eff T ;

Donde

AAg — cambio de longitud de onda reflejada (nm)
Al - cambio de longitud(nm)
AT — cambio de temperatura (°C)

En la ecuacién 1-2, se describe la relacién del cambio de la longitud de onda reflejada, dado un
cambio en su longitud y temperatura, que se traduce en un cambio del espaciamiento de las
redes de difraccién de Bragg, para adquirir los datos de las perturbaciones externas [29] [27].
Obtener los datos de las perturbaciones externas que inducen un cambio en espaciamiento de
las rejillas A o en el indice de refraccién de la fibra n,s, es importante para lectura de datos
mecanicos ya que se pueden traducir en deformaciones y cambios de temperatura sobre un
material.

Deformaciones mecénicas de los sensores FBG

Como se traté anteriormente, las rejillas de Bragg son sensores que pueden registrar los
cambios de longitud, ya que afectan directamente las propiedades intrinsecas de las rejillas,
que es necesario para obtener la magnitud y direccién de las fuerzas aplicadas para lograr la
elongacién del sensor.

Una de las formas que se relacionan la deformacién ¢ y la longitud de onda A se puede realizar
de forma tedrica a es través de la ecuacién 1-3 deformacién mecdnica es través de:

A/18 = /18(1 - pe)gz (1'3)
con
Nery
e
Pe = > [p12 — v(p11 + P12)] (1-4)
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Donde

pe — Sensibilidad de deformacion

P1112 — Constantes de relacion tension — Optica
Ag = Longitud de onda inicial (nm)

v = Valor constante

A través de la ecuacién 1-3, se describe la relacién entre la longitud de onda y la deformacién
en el eje axial, en donde se puede observar interaccién entre la longitud de onda y la
deformacion, en el cual se demuestra que las propiedades de la fibra pueden modificarse ante
una deformacién por una carga aplicada [27]. A partir de las ecuaciones 1-3 y 1-4 se obtienen
las graficas de andlisis de deformacién respecto al cambio de la longitud de onda. Para analizar
el comportamiento de un material compuesto por método experimental se deben obtener
valores de deformacién seglin una carga aplicada, mediante el médulo de flexién y esfuerzos
maximos de deformacién.

En la Figura 6 se observa el anilisis de la deformacién mecanica de un material compuesto,
ante una carga aplicada, donde (a) es la sefal emitida por un sensor FBG, (b) son los datos bajo
en una prueba esfuerzo y deformacién, cuya deformacién mecanica puede relacionarse a través
de la ecuacién 1-3.

Ag = longitud de onda de Bragg

& = deformacién mecanica

Ap (nm)
o (Mpa)

_ Ao

7T Ae
E — modulo de flexién
o — esfuerzo (MPa)

& = deformacién (mm/mm)

Ae

e(um) e(m)

Figura 6. Relacion sefial longitud de onda y deformacién mecdanica a la aplicacién de un
esfuerzo.
Fuente: Autor.

En este documento se requiere conocer el valor de la deformacién mecénica a través de los
sensores FBG instalados en los planos de la aeronave, para conocer la magnitud de la fuerza
aerodindmica en el plano del avién. Estos datos de deformacién permiten analizar el efecto de
elongaciéon de puntos y pueden asociarse a un esfuerzo a través de métodos numéricos y
experimentales, en donde se busca verificar la magnitud del cambio de la longitud de onda
asociada a un fendmeno fisico de aplicacién de esfuerzos en el punto de interés [5].

Sistema de adquisicién de datos

Estos sistemas de medicién de deformacion son disefiados con valores o bandas de longitud de
onda especificas que se mantienen constantes si no hay ninguna aplicacién de carga o cambio
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de temperatura. Los cambios en las deformaciones se registran desplazando los valores de
longitud de onda dependiendo la condicidn de la elongacién, de acuerdo con el desplazamiento
AA, permite determinar la direccion de la carga aplicada, para verificar el tipo de esfuerzo
mecdnico al cual se somete la estructura [12].

En la Figura 7 se observa el desplazamiento de una longitud de onda ante el cambio de la
deformacién que se puede presentar en una estructura, en el cual su movimiento permite
conocer el estado de la carga, en cuanto a su direccién y magnitud en la deformacién. Esta sefial
puede visualizarse una vez sea transferida a través del sistema interrogador, el cual es mostrado
de la forma gréfica que se presenta en la figura [27].

53
Sefial sensor sin carga
aplicada
Sefial sensor con Seial sensor con
33 aplicacion de carga. l aplicacién de carga.
«
{

i

Power (dBm)

1550 1552 1554 1556 1558 1560 1562

Longitud de onda (nm)

Figura 7. Sefal grafica en estado deformacién del sensor FBG y su direccion de desplazamiento.
Fuente: Autor.

En la Figura 8 se observa el esquema del funcionamiento basico de un sistema de redes de
difraccién de Bragg instalado en el plano de una aeronave, en donde una sefal o espectro
incidente, pasa a través de un circulador éptico, el cual hace la diferenciacién entre la sefial del
FBG de una fuente de alto espectro y el espectro reflejado por los sensores FBG. A partir de este
espectro reflejado se obtienen los datos provenientes de cada uno de los sensores FBG inscritos
en la fibra, los cuales se traducen en las unidades correspondientes y se visualizan en un equipo
de computo, para evaluar el comportamiento dindmico con relacién al tiempo de muestreo
[27].

Al utilizar este sistema, una sefal o espectro incidente atraviesa un circulador éptico, el cual
distingue entre la sefial proveniente del FBG y otras fuentes de alto espectro, asi como el
espectro reflejado por los sensores FBG. Este enfoque permite recopilar datos precisos de cada
sensor FBG inscrito en la fibra, los cuales se traducen en unidades correspondientes y se
muestran en un equipo de cémputo. Esta informacién es importante para evaluar el
comportamiento dinamico de la aeronave a lo largo del tiempo, lo que permite detectar y
prevenir posibles fallos estructurales antes de que se conviertan en problemas graves. En
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resumen, el sistema de difraccién de Bragg ofrece una herramienta valiosa para el monitoreo
continuo y la seguridad operativa de las aeronaves.

Circulador 6ptico

—_— e Fuente de luz con
banda especifica en nm

Adqunsucuﬁn y andlisis de
datos. J

Visualizacion

Sensores FBG
LSS ) S | S

o I

= T —— —=

Figura 8. Esquema de funcionamiento de un sistema FBG implementado en la estructura del
plano de aeronave.
Fuente: Adaptado de [27].

De igual forma, esta figura muestra cémo se implementan de manera bésica los sensores para
el monitoreo estructural de aeronaves. Se han desarrollado procesos de implementacién de
sensores FBG, para la deteccién de grietas fallas o deformaciones localizadas, no obstante, esta
implementacién siempre dependera de la forma de la estructura y la ubicacién del punto de
interés, por lo que se tienen desde arreglos en mallas de sensores, sensores embebidos y
sensores localizados [5].

Sensores Piezoeléctricos

Estos sensores se usan para medir vibraciones de alta y baja frecuencia, como las ondas Lamb
o las emisiones aclsticas. Estos sensores son de bajo costo, de tamafio pequefo y bajo peso,
son fabricados en materiales piezoeléctricos que son cerdmicos, los cuales generan una
respuesta frente a una fuerza aplicada sobre el sensor, lo que permite que el campo eléctrico
externo aplicado de una respuesta de un campo de tensién [21]. Estos sensores pueden
convertirse también en actuadores, son fabricados en su mayoria de cerdmica de titanio, plomo
y circonio (PZT), los cuales, cuentan con capacidades de conduccién, y son recubiertos con una
pelicula de polivinilideno (PVDF) para brindarles capacidades de flexibilidad piezoeléctricas
[21].

De lo anterior, en el uso de materiales compuestos especialmente en el campo aeroespacial, se
observa que se ha incrementado su uso en las Gltimas décadas considerando sus propiedades
mecanicas, disminuyendo el peso de las estructuras, y sus multiples propiedades anisotrépicas
que dificultan la tarea de predecir su comportamiento por las combinaciones de materiales de
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refuerzo, estructuras y matrices [4]. En la Figura 9 se describe, el andlisis basico realizado
durante el presente capitulo donde se define que el monitoreo estructural, a nivel industrial
que permite identificar los cambios de las propiedades mecdanicas de estos materiales y crear
un sistema predictivo de fallas para los programas de mantenimiento y seguridad [19].

- Estructura de superficies
mecanicas.

DISENO

ESTRUCTURAL

« Funcionalidad

« Definir propiedades
MATERIAL mecanicas

80 \YILVISN[0RN . Condiciones de
operacion

- Seleccién de método

MONITOREO + Pruebas experimentales
ESTRUCTURAL In Situ

VALIDACION

DATOS

Figura 9. Proceso de seleccién de SHM para materiales compuestos.
Fuente: Autor.

La seleccién del método de monitoreo es fundamental para obtener los datos de manera mas
precisa segun la variable que se quiere obtener, el tamafio y tipo de estructura. Se destaca el
uso de sensores de fibra dptica, ya que su tamafio, peso y capacidad de implementarse en
estructuras internas o externas, representa una ventaja para obtener datos de estructuras
aeronduticas que se validan con métodos pasivos. Para los materiales compuestos de uso
aerondutico es fundamental medir las variaciones de deformacién, para caracterizar tanto las
estructuras como los materiales de manera individual. De acuerdo con lo anterior, se puede
decir que el método mas adecuado para obtener los datos de deformacién, serdn los sensores
de Fibra Optica tipo FBG, ya que permiten diferir la magnitud del desplazamiento en estados
de flexién, tension y compresién de la piel del plano del T-90 Calima, asi como, tomar datos en
vuelo In Situ. Sin embargo, se requiere disefar un método de implementacién adecuado para la
instalacion de los sensores y la alimentacién eléctrica del interrogador.
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Capitulo 2: Caracterizacién de los materiales y
sistema de monitoreo con los materiales de la
aeronave T-90 Calima.

En este capitulo se realizard la caracterizacion de los materiales y la identificacién de los puntos
criticos para la respectiva evaluacién de las cargas maximas y fallas del material compuesto
laminado de los planos del T-90 Calima, no obstante, se deben describir las caracteristicas
generales del avion y las condiciones estructurales que influyen en la deformacién de los
planos. Se toman como referencia las simulaciones y las pruebas del fabricante, necesarias para
definir los puntos mas criticos de ocurrencia de fallas y el criterio de analisis segtn los esfuerzos
y cargas aerodinamicas.

2.1 T-90 - Calima

En la Figura 10 se observa, la aeronave T-90 Calima, sobre la cual se ejecuté la etapa
experimental, su disefio estd basado en el avién Legacy FG de la empresa Lancair, el cual es
modificado por el Comando de Mantenimiento Aéreo de CAMAN de Fuerza Aérea Colombiana
(FAC), y ensamblado en Colombia. Este el resultado del trabajo conjunto entre la Fuerza Aérea
Colombiana (FAC) y la Corporacién Colombiana de la Industria Aerondutica (CIAC) [30].

Figura 10. Avién de entrenamiento T-90 Calima
Fuente: Autor.

En la Figura 11 se observan las dimensiones del avién T-90 Calima en dos vistas, frontal y
trasera, el cual, comenzé a fabricarse en Colombia en mayo del afio 2009, por la Corporacién
de la Industria Aerondutica Colombiana CIAC. De esta forma, el T-90 Calima, se convierte en el
primer avién al servicio de la instruccién de los pilotos de la Fuerza Aérea Colombiana (FAC).
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(a) Vista lateral derecha T-90 Calima

8,80 m

1,65m

(b) Vista frontal T-90 Calima

Figura 11. Dimensiones T-90 Calima. (a) vista lateral derecho. (b) vista frontal.
Fuente: Autor.

La aeronave tiene un tiempo de operacién de 7 a 8 horas diarias, en donde se realizan un
promedio de 20 a 30 aterrizajes diarios, dependiendo de las necesidades operativas.
Adicionalmente, en algunas maniobras se somete a una carga de hasta 3,5 gravedades, lo que
hace que los planos y trenes de aterrizajes soporten cargas y deformaciones ciclicas durante
cada vuelo, por lo que se necesitan andlisis estructurales de monitoreo de fatiga estructural [2].
Dadas sus condiciones de operacién y deformaciones en los puntos criticos descritos por la casa
fabricante, pueden existir riesgos de fracturas y desgastes criticos, convirtiéndose en un factor
de riesgo para mantener los niveles aceptables de seguridad operacional e integridad de los
componentes primarios del avién [33].

Esta aeronave se seleccion6 para llevar a cabo el presente estudio, debido a que se somete a
grandes esfuerzos de deformacién por las altas cargas de nlimeros de aterrizajes diarios, dado
su uso como aeronave de instruccién de pilotos de la Fuerza Aérea Colombiana (FAC). Estos
datos pueden alimentar los sistemas de gestion de riesgo criticos, ya que permiten verificar si
los limites estructurales maximos de disefio son excedidos y revisar si la integridad de los
componentes primarios del avién estd comprometida debido a las cargas ciclicas y
aerodindmicas [33].
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En la Figura 12 se observa la composicién estructural de la aeronave T-90 Calima donde sus
planos son soportados por dos vigas principales ancladas directamente al fuselaje del avién. El
plano estd ensamblado en dos secciones central y externa.

Viga Seccién Externa Viga Seccion Central

Seccién Externa

Figura 12. Estructura interna de los planos T-90 Calima.
Fuente: Autor.

En la Figura 13 se observa la configuracién de capas del material compuesto de la piel de los
planos del T-90 Calima. Se compone por fibra de vidrio dispuesta en ldminas orientadas en
diferentes direcciones, junto con resina epdxica, reforzada en una matriz tipo Sandwich en
configuracién de panal de abejas del inglés Honeycomb[31].

Piel superior «— - —
Resina«— e

-

. . Resina- ALY L)
Piel inferior « |

Figura 13. Configuracién de las capas de material de los planos del T-90 Calima
Fuente: Autor.

Aerodindmica en el plano

Dado que se tomaron datos de deformacién lineal en vuelo, es fundamental entender cémo
actlan las fuerzas aerodindmicas en un plano, ya que de esto depende tanto la ubicacién de
puntos criticos como la magnitud de la deformacién en estados de tensién y compresién de la
piel externa de los planos del avién [5] [34]. El plano es el principal cuerpo aerodindmico de la
aeronave, y tiene como funcién principal generar la sustentacién adecuada para vencer la fuerza
de la gravedad bajo el concepto fisico de diferencial de presiones [21].

En la Figura 14 se observa el esquema del fenémeno de sustentacién del plano de una
aeronave, a razén del principio de Bernoulli, un flujo de aire pasa a través de un estrechamiento,
aumentando su velocidad creando una baja presién y alta velocidad, que sale por el lado
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opuesto a una baja velocidad, creando una alta presién. En el extradés (cara superior del plano),
las moléculas de aire se desplazan desde el borde de ataque hasta el borde de salida a una
mayor velocidad y una baja presién creando una zona de baja presién, y en el intradés (cara
inferior del plano), las moléculas se desplazan a una menor velocidad y baja presion, este vector
resultante de presiones se define como la sustentacién [35]. Es importante tener en cuenta el
angulo de ataque que es formado entre la cuerday el viento relativo, ya que afecta directamente
al vector de sustentacion y a la carga alar [36]. El coeficiente de sustentaciéon C; depende
también del cambio del angulo de ataque , el drea superficial del plano y la densidad del aire
[34].
Sustentacién
Viento relativo
: 2
y Areade baja presisn

Borde Ataque | T~ o

-~
> e,

-

Angulo de Ataque } o =~ ~ 5. Clerg,

-~
> -~

- - ™~

Area de presién positiva O o~ s

Borde de salida

Figura 14. Elementos que componen un perfil alar para el desarrollo de la sustentacién en el
plano de una aeronave.
Fuente: Autor.

Factor de seguridad

En este documento se considerara el valor del factor de seguridad que representa la capacidad
de la estructura de soportar mayores cargas a las que se somete la aeronave en vuelo. Es el
cociente entre la resistencia del material y el esfuerzo de disefio representado ecuacién (2-1)
[34].

n= (2-1)

S

o

Donde:

n — factor de seguridad (adimencional)
S — resistencia del material (MPa)

o — esfuerzo de disefio (Mpa)

Este factor de seguridad debe ser superior a 1 en cumplimiento de la normatividad FAA-FAR
23.305 Strenght and Deformation[33].

Deformacién alar y dngulo de ataque

En el plano existen efectos de esfuerzos generados por el cambio del dngulo de ataque,
deformandose en distintas magnitudes y direcciones de acuerdo con la variacién de este dngulo
que controla el perfil vertical de las aeronaves, en el momento de descensos o ascensos [37].
En la Figura 15 se observa la relaciéon entre el coeficiente de sustentacién el coeficiente de
resistencia inducida y la deformacién de los planos de la aeronave que va aumentando con el
angulo de ataque y disminuyendo al cambio de la velocidad del fluido [36].
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Figura 15. Relacién de la resistencia inducida y el dngulo de ataque en el plano de aeronave.
Fuente: Autor.

Ensayos microestructurales

Con el fin de conocer las deformaciones y esfuerzos maximos de los materiales compuestos
laminados de matriz polimérica, por efectos de la vibracién y deformaciones, se han
desarrollado métodos de ensayos estructurales para conocer los esfuerzos maximos a los
cuales pueden ser sometidos y las fallas mds comunes que se presentan ante las deformaciones
aerodindmicas. En estos ensayos se obtienen los estados de esfuerzos y deformaciones
maximas, con el fin de caracterizar la estructura en cuanto a sus propiedades mecdnicas que
puedan afectar la seguridad en vuelo [6].

En la Figura 16 se observa la estructura del plano de una aeronave que es sometida a esfuerzos
perpendiculares, concepto en cual se basan los ensayos estructurales en bancos estdticos de
pruebas de aeronaves con actuadores hidraulicos.

Figura 16. Esfuerzos mecdnicos durante ensayos estructurales con la aplicaciéon de cargas
perpendiculares.
Fuente: Autor.

En la Figura 17 se observa el estado de las deformaciones en la piel del plano de una aeronave,
por una carga perpendicular en los planos de un avién. Se describen las ecuaciones para realizar
los analisis a partir de las graficas de deformacién y esfuerzo. Estas deformaciones
aerodindmicas en el plano pueden analizarse a través del estudio de las propiedades mecénicas
bajo ensayos estructurales de tensién y compresién, que permiten conocer las cargas maximas
que pueden estar sometidos los planos en vuelo con la variacién de factores de carga [17] [31].
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S - médulo de resistencia (mm?)

’(—M} M = momento flector (Nmm)

P — fuerza aplicada (N) V - fuerza cortante (N) S o — esfuerzo normal (MPa).
t = altura (mm) A = area de corte (mm?)
d - didmetro (mm) T - esfuerzo cortante (MPa)

o, — esfuerzo de aplastamiento (MPa)

Figura 17. Esfuerzos mecanicos de tensién, compresién y flexién en el plano de la aeronave.
Fuente: Autor.

Los esfuerzos de flexién con cargas perpendiculares son los mas utilizados para analizar los
comportamientos de los planos, ya que permiten analizar las deformaciones que pueden existir
por los fenémenos fisicos, simulando los efectos aerodindmicos por la existencia de cargas
perpendiculares o cargas alares por el cambio del dngulo de ataque (ver Figura 15). Durante
estos ensayos estructurales, se evidencia la existencia esfuerzos de compresién y tensién que
causan una elongacién o compresién de la piel de los planos [17][11].

En los ensayos estructurales para planos de las aeronaves se registran estas deformaciones a
nivel microestructural a través de sistemas de monitoreo estructural, como son las galgas
extensiométricas del inglés Strain Gauges (5SGs), que cuentan con una alta sensibilidad y con la
capacidad detectar deformacién desde los 0,5(ue) hasta 5000 (pe) microstrain, unidad que
mide la deformacién de un material, generalmente utilizada en los reportes de ensayos
estructurales [6].

Dentro de los ensayos microestructurales se incluyen los andlisis de fallas por microscopia
electrénica de barrido del inglés Scanning Electron Microscopy (SEM), con una resolucién
desde los 3 hasta los 20 nm (nanémetros) para evaluar la composicién y comportamiento de
las distintas capas de materiales que constituyen una estructura. Estos sistemas cuentan con la
capacidad de verificar la interaccién interna de materiales, localizar grietas, desgarramientos o
cualquier defecto en el material, producto de ensayos estructurales [36].

En conclusién, de este apartado, se reconoce que el ala de avién estd compuesta de materiales
disefiados para configuraciones estdndar de aeronaves livianas. La carga alar ejerce una
influencia significativa en las deformaciones de estos materiales compuestos. A través del
estudio de tensiones y compresiones durante ensayos estructurales, se puede describir el
impacto aerodindmico en la estructura [17]. Esta comprensidon es importante para calibrar
adecuadamente los sensores FBG en tierra antes de su utilizacién en la mediciéon de
deformaciones durante el vuelo, ya que pueden traducir cargas de tensién o compresion,
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mediante la medicién de cambio de longitud de onda, con una previa caracterizaciéon de cambios
de longitud de onda, para entender cémo actuar las fuerzas aerodindmicas en las zonas criticas
previamente [4].

2.2 Identificacién y caracterizacién de los puntos criticos en los
planos de la aeronave T-90.

Para seleccionar los puntos criticos de los planos del T-90 Calima, se toman como referencia
los ensayos estructurales e identificacién de puntos criticos por simulacién en software ANSYS,
desarrollados por la Corporaciéon de la Industria Aeroespacial Colombiana CIAC. Estos
resultados e informes de ingenieria fueron compartidos para el andlisis del presente trabajo, no
obstante, al ser una aeronave militar se tienen restricciones para develar dicha documentacién,
manuales o informes desarrollados por la Fuerza Aérea Colombiana (FAC), y la empresa
fabricante, ya que se constituye como secreto industrial.

Determinacién de puntos criticos

Segln la revisién de los reportes de ingenieria No. INFPYCIAC-01 (DETERMINACION DE
PUNTOS CRITICOS) del afio 2015 y No. ER-T90-2019-028 (SIMULACION DEL PLANO ALAR
DE MATERIAL COMPUESTO) [31], se identificaron cinco (05) zonas criticas en la aeronave, de
las que se seleccionaron dos (02) puntos criticos de interés ubicados en los planos de la
aeronave.

Ensayos Estructurales aeronave T-90 Calima

En 2019 la CIAC realizé el ensayo estructural de los planos del T-90 Calima bajo las FAR 23
(normativa de ensayos mecdnicos en aeronaves), realizadas en las instalaciones del Comando
Aéreo de Mantenimiento CAMAN. De alli se obtienen los datos de las deformaciones méaximas
para ser comparas por la simulacién de elementos finitos para la caracterizacion de esfuerzos .
En este ensayo se instalaron actuadores hidrdulicos para realizar las deformaciones del plano
en el eje Z, asi mismo, se instrumentaron los planos del avién con treinta y tres (33) galgas
extensiométricas, de las cuales se obtuvieron los datos de deformacién del plano. En la Figura
18 se observa la distribucién de las cargas, de los ensayos mecénicos estructurales de la CIAC,
en los planos de la aeronave T-90 Calima.

e Posiciones aplicacion de carga r .
Punto critico 2 ‘ Punto critico 2
J T -+ 1 -
|Punto critico 1 Punto critico 1

Vista frontal T-90 Calima

Figura 18. Distribucién de cargas en los planos T-90 Calima para pruebas.
Fuente: Autor.
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Criterios de seleccién de puntos criticos

La identificacion y seleccion de los dos puntos criticos para la instalacion de los sensores y la
caracterizacion estructural se realizé bajo los siguientes criterios:

Anilisis de reporte de ingenierfa: Se revisaron los estudios estructurales de la CIACy el reporte
de resultados de la simulacién en el software ANSYS, donde se indica que aplicaron los criterios
de falla de 7sai-Hill y Hoffman, incluyendo el nimero de capas de fibra vidrio que contiene el
plano, y se establecen las deformaciones maximas microestructurales en los puntos criticos de
interés con diferentes esfuerzos de deformacién laminados [17]. De las cinco zonas criticas se
identifican dos en particular que presentan la mayor cantidad esfuerzos y por ende una mayor
deformacion: la unién del plano y el fuselaje y la unién de la seccién central y externa del plano
[31].

Andlisis grafico: Para este documento se cuenta con los treinta y tres (33) datos de
deformacion, registrados bajo los ensayos mecanicos con las galgas extensiométricas, a partir
de los cuales se construyen las gréficas de deformacién, como se observa en la Figura 19, para
los ejes (x,y, z). A partir de los valores maximos de deformacion, se identifican y caracterizan
los puntos criticos de los planos.
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Figura 19. Identificacion de los sensores y deformaciones maximas en los ejes de referencia (x,

Y, 2).
Fuente: Autor.
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En el Anexo 1 se pueden observar las graficas de la relacién entre las deformaciones para los
ejes (x) y (y), también se representan los valores maximos en los puntos criticos 1y 2,
definidos anteriormente.

En la Tabla 3 se resumen los resultados del reporte de los datos de las deformaciones,
aplicando cuatro (04) variaciones de factor de carga F.C (n), cada prueba con factor seguridad
(F.S). Entre mas alto este factor existe una menor probabilidad de ocurrencia de fallas criticas.
Se observa que el factor de seguridad disminuye con la aplicacién de carga, en donde 1,6 es el
valor minimo, ante la aplicacién médxima de fuerza con un valor de 30836,72 N.

Pr:gf)a Fuerza (N) | F.S | F.C | 0pax(Mpa) | d o, (mm)
1 5074,29 |9,68| 1 265,92 23,3
2 12360,8 |3,97 (2,28 648,74 95,59
3 20556,55 (2,39 3,8 1077 .4 225,59
4 30836,72 1,6 | 57 1616,4 470,52

Tabla 3. Valores de andlisis de esfuerzos y deformacién desarrollados a partir de los datos de
sensores (5Gs).
Fuente: Autor.

En el Anexo 2 se pueden verificar las coordenadas de los puntos criticos que se disponen para
relacionar las posiciones de las galgas extensiométricas, que se colocaron en la instrumentacién
para el procedimiento de ensayos mecénicos de los planos del T-90 Calima, los cuales son la
referencia que se utiliza en este documento para la ubicacién de los puntos criticos
seleccionados.

De acuerdo con lo anterior, en la Tabla 4 se observan los valores de deformacién maximos y
minimos, y la identificaciéon de puntos y zonas criticas (Z.C), de conformidad con los registros
con los datos de Straing Gauges (5Gs), relacionada con la marcacién de sensores en cédigo
alfanumérico de la siguiente forma (XXXX/Z.C), en donde el segundo nimero representa la
zona critica (Z.C).

F.C(n) DEFORMACION MAXIMA (mm/mm) SENSOR / 2.C
X Y z X Y z
1 1,51E-05 4,89E-04 4,67E-05 TUF1/1 2DR1/1 1CO1/1
2,28 1,11E-04 1,13E-03 6,09E-05 1DR3/2 2DF1/1 2UF1/1
3,8 1,60E-04 1,88E-03 1,07E-04 2UF1/1 2UR1/1 2DF1/1
5,7 4,55E-04 3,08E-03 2,87E-04 2UR3/2 2DR1/1 1CO1/1

Tabla 4. Valores maximos y minimos de deformacién y la identificacién de zonas y puntos
criticos.
Fuente: Autor.

En la Figura 20, se puede observar las dos zonas criticas, donde las galgas anteriormente
identificadas para cada factor de carga registraron mayores deformaciones en el plano derecho
de la aeronave T-90 Calima durante ensayos estructurales en tierra llevado a cabo por la CIAC
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en el 2018 [31]. En la imagen se sefalan la ubicacidn de cada galga asociada a una zona critica
identificada en color naranja.

X
g —
* Punto critico 1 0 » Punto critico 2
B ———

v
| Zona critica 1 /Sensores

1UF1 Zona critica 2
| 2DR1 1DR3
| 20F1 2UR3

| 20R1
| 1c01

Figura 20. Ubicacién de zonas criticas, identificadas por las galgas extensiométricas, en el plano
derecho de la aeronave.

Fuente: Autor

Basados en las simulaciones realizadas y el ensayo estructural de los planos de la aeronave la
CIAC, define dos zonas criticas para los planos de la aeronave que deben monitorearse para
mantener la integridad estructural de la aeronave:

Zona critica 1. (encastre o unién entre el plano y el fuselaje). Se establece, mediante la
simulacién, y las pruebas estructurales, donde las galas extensiométricas, registraron una
mayor deformacién durante las pruebas estructurales en tierra [31].

Punto critico 2 (unién entre la seccién central y externa del plano), es la zona en donde se
concentran los esfuerzos en las vigas principales. [32].

Las pruebas y los registros de las deformaciones en los planos del T-90 Calima, se midieron con
la instalacion de galgas extensiométricas dentro de las vigas principales y refuerzos
estructurales del avién. Dado, que se no se tiene acceso a estos puntos exactos en las vigas
donde se tomaron los registros con la Galgas extensiométricas principales de los planes, para
los ensayos en vuelo, ya que implica desmantelar parcialmente la estructura del avién. Basados,
en los informes de ingenieria se valida la correspondencia de zonas criticas (previamente
relacionadas), identificadas tanto por la simulacién, estudios de ingenieria y los ensayos
estructurales de la CIAC, se definen, dos puntos de interés, dentro de las zonas criticas
identificadas, en cual se tomd registro de deformacién unitaria de tensién o compresién, con el
uso de tres sensores FBG.

Asi mismo, de acuerdo con los hallazgos encontramos por la CIAC, la zona 1 es la zona mas
critica de la aeronave donde se presentar la mayoria de deformaciones médximas, asi mismo, en
la zona 2, se deben tomar en cuenta las deformaciones en el eje de referenciaZ y Y por la
fuerzas de cizallamiento que alli se presentan [31].

En la Figura 21 se observa la ubicacién de los puntos criticos seleccionados para el presente
estudio, junto con los ejes de referencia establecidos para la ubicacién de los puntos.
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Adicionalmente, de acuerdo con la disponibilidad de los sensores y fibra éptica, se instalaran
(03) tres sensores FBGs en la superficie de la piel de la aeronave T-90 Calima para registrar los
datos de variacién de longitud de onda en vuelo en el plano derecho de la aeronave, cada punto
tendrd el registro de deformacién con la implementacién de un sensor FBG.
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Figura 21. Ubicacién de zonas criticas, identificadas por las coordenadas en el plano derecho
de la aeronave.
Fuente: Autor

UBICACION (mm) o
PUNTO X Y 2 Posicién
Punto 1 -250 0 0 Unidn fuselaje y plano derecho.
Punto 2 -250 1375 0 Unién seccién central y externa planos de aeronave.
Punto 3 -230 1375 0 Unidn seccién central y externa planos de aeronave.

Tabla 5. Localizacién de puntos critico segln los reportes de ensayos mecanicos de acuerdo
con los ejes referenciales de los planos del T-90 Calima.
Fuente: Autor.

Con el fin de describir los esfuerzos en la Figura 22, se puede apreciar la relacién de esfuerzos
y deformaciones en los ejes (X), (Y) y (Z). Estas Graficas se desarrollan a partir de los datos de
deformaciones, entregado por las treinta y tres (33) galgas extensiométricas de las cuales
dieciséis (16) tomaron datos de deformacién en el plano derecho de la aeronave T-90 Calima
durante los ensayos en tierra, estas relaciones surgen a partir de promedio de datos de
deformaciones en cada eje y los esfuerzos maximos a los que se sometieron los planos en cada
eje de referencia [31].
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Figura 22. Relacién de esfuerzos y deformaciones médximas en los ejes (X), (Y) y (2).
Fuente: Autor.

Estas relaciones y datos buscan establecer una base de los datos de deformaciones en el plano,
para realizar las validaciones de los resultados de deformacién, de las pruebas en vuelo, con los
datos de los sensores FBG, en las zonas criticas identificadas anteriormente.

En este apartado se concluye que los puntos criticos de la aeronave T-90 calima, pueden ser
definidos dentro de zonas de alta confluencia de deformaciones maximas, gracias a los estudios
se simulacién y reportes de prueba de ingenieria que identifican estas zonas, no obstante, se
debe tener en cuenta que las pruebas estructurales de los planos se realizaron bajo condiciones
de control de las variables de fuerza y la direccién de aplicaciéon de la misma, asi mismo, los
puntos donde se tomaron los registros de deformacién se encontraban en posiciones internas
de la estructura del plano, por lo cual, en el presente trabajo se pretende conocer las diferencia
entre las deformaciones presentadas en la piel de la aeronave, a través de la caracterizacién de
los materiales y del sistema de monitoreo.

2.3 Caracterizacién de los materiales compuestos para la fabricacién
de la piel de los planos de la aeronave T-90 Calima.

Composicién de la piel de los planos T-90 Calima.

La piel de los planos del avién T-90 Calima estd compuesta por dos fases, una de refuerzo de
fibra de vidrio y una de matriz de Nomex, las cuales se configuran en una estructura tipo
sandwich brinddndole las propiedades de resistencia a la fatiga y a los esfuerzos cortantes,
necesarias para soportar las cargas aerodindmicas y estructurales durante su vida aGtil [17].

En la Figura 23 se observa la seccién transversal de la piel de los planos del T-90C, donde se
logra apreciar la composicién estructural del material por medio de microscopia éptica, se tiene
una matriz de refuerzo estructural tipo Honeycomb, con un refuerzo de fibra de vidrio y resinas
epodxicas. Asi mismo, se dispone de las fichas técnicas de la resina epdxica utilizada para el
ensamble de los planos de la aeronave, (Anexo 4). Esta caracterizacion se trabajard desde el
analisis de graficas de fuerza y desplazamiento, para definir el médulo de resistencia segin sea
el caso.
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Figura 23. Microscopia éptica escala 1000 pm del material compuestos de matriz polimérica
extraido de la piel los planos del T-90 Calima.
Fuente: Autor.

El material compuesto de esta aeronave se compone de un nimero de capas de ldminas de
compuestos, dispuestas entre si en diferentes direcciones normalmente [0°,45°,90°], en
referencia a su eje axial [17]. Estas capas estan dispuestas a través de los planos de disefo,
relacionado con la lista de tareas de ensamble del inglés 7Task Cardde la CIACNo.1-12.2-7.2,7.3
del 17-11-09 [31]. En donde se define el nidmero de capas, el tipo de material y las
orientaciones de las ldminas en referencia a su eje axial como se muestra en la Figura 24.

Eje Axial

| Compuesto fibroreforzado laminado multicapal

Linea L 0°/90°
-45°
+45°
0°/90°

S
untada

Figura 24. Material compuesto laminado con diferentes orientaciones de capas.
Fuente: Autor.

En el disefo de materiales estructurales compuestos de uso aerondutico existen a nivel
industrial caracteristicas especificas que apoyan el proceso de los materiales de acuerdo con su
funcion especifica. Para este estudio en el Anexo 2 se pueden apreciar tres tablas con las
propiedades mecanicas de los materiales que componen principalmente en los planos de
aeronaves comerciales.

Métodos de caracterizacién del material compuesto del T-90 Calima

La caracterizacién experimental que se llevd a cabo de este material del T-90 C se llevé cabo en
dos etapas fase en tierra y pruebas en vuelo de pruebas mecdnicas en tierra y fase de vuelo, con
el fin de establecer los comportamientos a esfuerzos de tension, flexién y compresién y para
detectar las micro deformaciones, capaz y fallas mds comunes de este material bajo las
diferentes técnicas de caracterizacién por pruebas mecdnicas bajo estados de compresion,
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tensién y flexion ya que son estos esfuerzos a los que los planos de aeronaves se someten
constantemente de manera ciclica [37].

Para el proceso de caracterizacion de los materiales compuestos se realizaron tres tipos de
ensayos en tierra: ensayo de compresion, ensayo a flexién y ensayo a tensién. Para cada tipo de
ensayo se realizaron cuatro procedimientos diferentes, el primero solo de compuesto es decir
el material del avién T-90, el segundo de la fibra de la que esta hecho el sensor, el tercero solo
el sensor y la fibra. El cuarto experimento fue del compuesto de la ldmina del avién y el sensor
instalado que corresponderia a la calibracién.

Una vez definidos los requisitos de nimero de probetas, ecuaciones y tamafio de las muestras,
se describen las condiciones fisicas de las probetas e igualmente se definen las propiedades
mecdnicas que se reportaran. Para la caracterizacién de compuestos utilizando los arreglos FBG,
los pardmetros que permiten describir la deformacién axial y los esfuerzos en materiales
compuestos son el cambio del médulo eldstico y la relacién de esfuerzo y deformacién para
cada condicién (tensién, compresién y flexién) [20].

Se incluyen las pruebas de andlisis de falla por medio de inspeccién de microscopia electrénica
y 6ptica, donde se describen los tipos de falla de tal manera que se puedan identificar los
efectos dindmicos y aplicaciones de fuerza en este material, de acuerdo con referencias en la
caracterizacién de materiales compuestos aeroespaciales [4] [17] .

Extraccién de probetas de ensayos

Para cada ensayo se definen las ecuaciones de esfuerzo y deformacién de acuerdo con el reporte
de las ASTM. Se extraen y adaptan las muestras de material compuesto para la caracterizacion,
las cuales son tomadas directamente de los planos de una aeronave T-90 Calima. En la Figura
25 se observan las muestras del compuesto extraidas de los planos de la aeronave para llevar
cabo la caracterizacién mecanica.

(a)

Figura 25. Probetas para ensayos mecdnicos extraidas del plano del T-90 Calima.
Fuente: Autor.

Una vez dispuestas las muestras, se realizan los anteriores ensayos, obteniendo los datos de
fuerza y desplazamiento, al igual que las imagenes para realizar analisis de falla por
microscopia, los cuales se realizaron en los Laboratorios de la Universidad Nacional de
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Colombia (UNAL), y del Servicio Nacional de Aprendizaje (SENA). Al final del procedimiento se
relacionan los resultados por medio de tablas, y graficas de esfuerzo y deformacién.

En la Figura 26 se observan parte del proceso de caracterizacién mecdnica y ensayos mecanicos
los cuales fueron realizados en conjunto en las instalaciones del laboratorio de ensayos del
SENA y la Universidad Nacional. En la figura también se observan las dimensiones de las
probetas que se prepararon las pruebas.

240mm

- [ 1K

7mm

Figura 26. Proceso de pruebas, ensayos mecanicos y probetas de material compuesto.
Fuente: Autor.

Para los arreglos de fibra, se realizaron dos tipos de ensayos, el primero solamente la fibra a
tensién pura, con cinco réplicas, donde se lleva la fibra a un estado de tensién pura para verificar
su esfuerzo méximo y obtener relacién entre la fuerza aplicada y el esfuerzo maximo a tensién
y deformacién unidireccional. En el segundo ensayo, se realizé la prueba de tensién pura en el
mismo eje de deformacién de la fibra para todo el arreglo de sensores, donde se incluyen galgas
de protecciéon y un cable de refuerzo para la fibra. Esto tiene el propésito de calibrar la
deformacién mecénica del sensor y traducirlo en valores de longitud de onda, para implementar
luego una ecuacién que permita relacionar el cambio de longitud AA con un cambio en
deformacién mecanica A¢ y la fuerza requerida para alcanzar dicha elongacién, bajo el control
de la variable de fuerza en la maquina de ensayos mecénicos.

Una caracterizacién adicional, se realiz6 en el sistema completo, que comprende el arreglo de
la fibra y las probetas de material compuesto para cada uno de los tres sensores utilizados A, B
y C, con el fin de verificar la relacién de esfuerzos mecdanicos unidireccionales y el cambio en la
longitud de onda por medio de los FBG y la elongacién del sistema (fibra, sensor y galga). Una
vez se tengan las relaciones de estas variables se pretende verificar en las pruebas en vuelo la
traduccion de longitud de onda en fuerzas y deformaciones.
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Descripcion de los materiales
Arreglo de sensores FBG

Para este documento se cuentan con 3 (tres) sensores FBG de la marca Micron Optics. Estos
sensores se definen como A, By C, los sensores A 'y B son de la referencia No. OS 1200 y el
sensor C de la referencia No. 0S3120. Estos arreglos se componen de sensores FBG y la fibra
que se fabrica con material de Poliamida. Para este trabajo solamente se tendrdn en cuenta su
longitud de onda de base o especifica, rango de tensién del inglés Strain Range con la que son
fabricados, y el tipo de proteccién del sensor y fibra [40].

En la Figura 27 se muestra el arreglo de sensores y fibra éptica de la referencia OS 1200, el cual
se compone de fibra de Poliamida, con recubrimiento de polietileno de baja densidad, junto con
dos galgas fijadoras del sensor fabricadas por el autor de material de fibra de carbono y Nomex,
que tienen la funcién de proteger el sensor y fijarlo a la estructura. En (a) se muestra la fibra sin
recubrimiento y se especifica la posicién y marcacién de la ubicacién de los sensores FBG. En
(b) se muestra el arreglo de fibra, sensores A y B, galgas y adaptaciones de recubrimiento y
proteccion.

Referencia
051200
Fibra de
maFen?I Refuerzo
poliamida Cable termo
encogible a
3mm
Sensor FBG = -
Sensores FBG con
Q. - galga refuerzo
8]
@) (b)

Figura 27. Arreglo de fibra y sensores FBG, (a) muestra el sensor FBG sin recubrimiento, (b) se
muestra todo el arreglo de recubrimiento y galgas de proteccién para los sensores A, B.
Fuente: Autor.

En la Figura 28 se observa el tercer sensor definido como C, se diferencia en sus propiedades
fisicas y tipo de proteccién de galgas y fibra, para este sensor se incorpora una galga de material
metdlico y un recubrimiento protector a base de polimero.

El sensor C destaca por su robustez y versatilidad, siendo capaz de soportar condiciones
ambientales adversas sin comprometer su rendimiento. La galga metalica garantiza una mejor
proteccién a la fibra 6ptica, mientras que el recubrimiento de polimero proporciona una barrera
efectiva contra la humedad y los agentes corrosivos. Esta combinacién de materiales pretende
mejorar las caracteristicas mecanicas de maleabilidad imitando los movimientos en esfuerzos
de tension que puedan ser desarrollados mediante el perfil de vuelo.
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Figura 28. Arreglo de fibra y sensores FBG, (a) galga de proteccién y sujecion, (b) se muestra
todo el arreglo de recubrimiento cada uno con su respectiva galga metalica del sensor C.
Fuente: Autor.

El sensor A tiene una longitud de onda de referencia de A de 1551,2 nim, el sensor B de 1555,7
nm, el sensor C de 1560,2 nm. Asi mismo, los tres sensores tienen un rango de tensién
aproximado de +/- 2,500 pe y un didametro de 242 um incluyendo su revestimiento[41].

Galgas de proteccién sensores FBG

Como parte del objetivo tres (3) de implementar el sistema de monitoreo a la aeronave se
describe el procedimiento para los sensores Ay B, que no contaban con una galga de proteccién
y sujecion del sensor como se observa en la Figura 27 (a), por lo cual se desarrollaron dos
galgas, por medio de manufactura aditiva. A partir del software Fusién 360 se disefiaron dos
(02) modelos de galgas con variacién de espesor y forma, con el fin de adaptarse a la estructura
de los planos de la aeronave, para brindarle proteccién a los sensores FBGs y mantener las
deformaciones en el eje de referencia lineales.

Este modelo se basa en el disefio de la galga del sensor C como muestra en la Figura 28 (b). Se
realizaron tres simulaciones bajo tensién estética, seleccionando la composicién 70% de Onix
y 30% de fibra de carbono. El material Onix referencia FR, fabricado por la marca Markforged
es un material compuesto de refuerzo que es utilizado como refuerzo estructural en procesos
de manufactura aditiva FFF (Fused Filament Fabrication). En este caso se refuerza con un 30%
de fibra de carbono para brindarle mejores propiedades de resistencia ante deformaciones
ciclicas. El reporte de simulacién y propiedades detalladas de esta galga se pueden apreciar en
el Anexo 3.

En la Figura 29 se logra apreciar el modelo de la galga visualizado desde software fusion,
finalmente la galga seleccionada fue el modelo con didmetro de 1,5 mm dado su alto factor de
seguridad por encima de siete (07) en comparaciéon con los otros modelos, asi mismo su
desplazamiento axial de hasta 0,03064 mm, buscando el grado de libertad de movimiento
necesario para los sensores FBGs.
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Figura 29. Galga de material compuesto en fase de disefio, para arreglo de sensores Ay B.
Fuente: Autor.

Finalmente, se realiza la impresién por medio de proceso de manufactura aditiva en el equipo
Markforged Mark Two 3D Printer, la cual se adapt6 a la superficie de los planos de la aeronave
T-90 Calima, para tomar los datos en vuelo. En la Figura 30 se pueden apreciar las galgas ya
terminadas antes de implementarse en la aeronave. Estas galgas son disefiadas de manera
experimental y su comportamiento ante esfuerzos de deformacién se caracterizara en el
presente capitulo.

Figura 30. Galgas de material compuesto manufacturadas en impresién 3D, para adaptar los
sensores FBG a los planos de la aeronave.
Fuente: Autor.

Caracterizacién experimental

La caracterizaciéon del material compuesto de los planos del avién T-90 Calima, junto con los
sensores FBG, es importante para evaluar la respuesta mecdnica de los materiales frente a las
cargas aerodinamicas, mediante ensayos experimentales en tierra, en este caso para obtener las
magnitudes caracteristicas de la deformacién de cada sensor FBG, y correlacionar estos
resultados con las pruebas en vuelo. Se realizaron pruebas mecdanicas en condiciones de
tensién, flexion y compresion para medir los esfuerzos en cada prueba y verificar la relacién
entre ellos y la longitud de onda reflejada, ya que la piel del avién experimenta una combinacién
de esfuerzos por las fuerzas aerodindmicas en vuelo.

Esta caracterizacién se realiz6 en cuatro etapas: caracterizacién del material compuesto,
caracterizacién de la fibra, caracterizacién del sistema fibra y material compuesto y por tltimo
andlisis de falla por espectroscopia.

Disefio de experimento

Para realizar los ensayos de los materiales compuestos se tomé como referencia la norma de la
American Society for testing and Materials (ASTM) , de acuerdo con cada tipo de ensayo, ASTM
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D6641 para compuestos ASTM D7264/D 7264M para flexion y ASTM D3039/D3039M para
ensayos a tensién, para materiales compuestos de matriz de polimero. Esto con el fin de
corroborar las cantidades minimas de ensayos requeridos bajo cada condicién de esfuerzo, que
en conjunto con las probetas disponibles que extraidas del plano de la aeronave, donde se
determina que minimo se requieren realizar (05) cinco ensayos del material compuesto
encargas de tension, flexién y compresion.

En la Tabla 6 se observa el nimero de ensayos realizados en el experimento para la
caracterizacién de los materiales compuestos y la fibra éptica, el cual, pretende conocer la
relacién de fuerza y desplazamiento para cada uno de los materiales por medio de pruebas de
tensién, compresion y flexion.

Id;:ltif;:;i:n :i:s(;;: Compuesto Fibra Sensor FBG Compue:;oGy SENsOT roTAL
A B | C A B C
1 COMPRESION 5 0 0 o | o 0 0 0 5
2 FLEXION 9 0 0 o | o 3 3 3 18
3 TENSION 3 5 3 3 |3 3 3 3 26
TOTAL 17 5 3 3 3 6 6 6 49

Tabla 6. Nimero de ensayos realizados para la caracterizacion de los materiales compuestos y
sistema FBG.
Fuente: Autor.

En la Tabla 7 se resumen las dimensiones de las probetas para cada uno de los ensayos
mecdnicos junto con la longitud calibrada L.

Tipo de ensayo Largo (mm| Ancho (mm| Espesor (mm Longitud Calibrada (m
COMPRESION 30 20 7 7
FLEXION 240 25 7 80
TENSION 240 25 7 120

Tabla 7. Dimensiones probetas para ensayos mecanicos.
Fuente: Autor.

En la Tabla 8 se aprecian las dimensiones de las galgas para cada sensor, para las pruebas y
ensayos mecanicos.

TIPO DE MATERIAL DE GALGA | Largo (mm) | Ancho (mm) | Espesor (mm) Sensor
METALICO 36,51 7,94 0,79 C
FIBRA DE CARBONO Y NOMEX 35,42 6,98 1,52 A,B

Tabla 8. Tipo de material y dimensiones de las galgas por cada sensor.

Fuente: Autor.

Se definié el minimo ndmero de especimenes o probetas de cada una de las normas presentadas
por la ASTM para cada tipo de ensayo, en la norma ASTM D6641 para compuestos, ASTM
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D7264/D 7264M para flexion y ASTM D3039/D3039M para ensayos a tensién, para materiales
compuestos de matriz de polimero. De estos documentos se obtienen las ecuaciones de las
propiedades mecdnicas de deformacién y esfuerzo y el procedimiento para obtener el médulo
de Younga partir de la grafica de fuerza y desplazamiento [39].

En la Figura 31 se puede observar el procedimiento para la adquisicién de datos experimentales
para las pruebas en tensién y flexién y sensores FBGs, a través del interrogador 6ptico MICRON
OPTICS 125 y un visualizador (equipo de cdmputo). Se registrardn las deformaciones del sensor
FBG, para establecer las relaciones entre las deformaciones mecanicas y longitudes de onda.
Estos ensayos se disefiaron en conjunto, para registrar las variables de fuerza, desplazamiento
y longitud de onda en el mismo instante y monitorear sus variaciones de manera paralela.

Visualizador-
v Magquina de
Maquina universalde| ensayos
r_é.m,.; nicos |
Interrogador
MICRON OPTICS
125
Sensor FBG
__________ 40 mm 40 mm - o
' Visualizador-
Probeta para ensayo a
. . . Computador
tensién o compresion g
portatil

Figura 31. Disefio de experimentos pruebas de tension y flexién con sistema de adquisicién
de datos FBG.
Fuente: Autor.

En la Figura 32 se observan las probetas utilizadas para llevar a cabo los ensayos de tensién y
flexion, junto con los sensores FBG para las pruebas del sistema, las cuales fueron cortadas y
preparadas para el desarrollo de cada una de las pruebas. En (a) se muestran algunas de las
probetas cortadas y marcadas que se dispusieron con los arreglos FBG, para cada uno de los
ensayos, también de cinta de 3M de uso aerondutico para fijar los sensores a las probetas junto
con cianoacrilato. Asi mismo, en (b) se observa el interrogador 6ptico Micron Optics referencia
125. que se usé para la adquisicién de datos.
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Figura 32. (a) Probetas para ensayos (b ) sistema interrogador de sensores FBG.
Fuente: Autor.

En la Figura 33, se pueden observan los cilindros que se fabricaron por proceso de manufactura
aditiva, para realizar los ensayos a flexién junto con la fibra y los sensores FBG, con el objetivo
de proteger la continuidad de la fibra éptica, ante los esfuerzos cortantes existentes en los
apoyos de la maquina universal de ensayos. Estos cilindros se fabricaron en fibra de carbono
con una cavidad semicircular de 8 mm de didmetro.

Figura 33. Cilindros de fibra de carbono para adaptar las fibras FBG a las pruebas de flexién.
Fuente: Autor.

Implementacién del sistema de monitoreo a la piel del T-90 calima en tierra.

En la implementacién del sistema de monitoreo en la piel del T-90 Calima en tierra, se plantean
ensayos que requieren la adaptacién de galgas junto con sensores FBG a la piel externa de los
planos de la aeronave. Este enfoque permite que las galgas se deformen en concordancia con
la elongacion o compresién del material compuesto de los planos, registrando asi
desplazamientos en puntos criticos bajo compresién y tensién, evitando el deslizamiento entre
las superficies de la galga y la piel de la aeronave [31].En esta seccion de caracterizacién de los
materiales, se aborda el estudio e interaccion entre las galgas y la piel del avién, identificando
la cantidad de deformacién que el sensor puede medir de manera libre y compardndolo cuando
se incorpora a la estructura del avién, donde se espera una menor deformacién debido a la
resistencia del material a la galga [40].
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Se emplean dos tipos de galgas: una metalica y otra compuesta de fibra de carbono y Nomex, y
ambas se caracterizan por su comportamiento eldstico en pruebas y ensayos mecdnicos. Para
asegurar la adecuada adherencia de ambas galgas al material compuesto, se sigue el
procedimiento recomendado por el manual de estructuras aeronduticas adaptado para
aeronaves de la FAC, y se siguen las pautas de instalacién de sensores y galgas de la empresa
Micron Optics. El proceso implica lijar la superficie, limpiarla de impurezas, marcar el centro de
la probeta, aplicar cianoacrilato, fijar la galga con presién y dejar secar. Posteriormente, se
verifica la fijacién y se afiaden puntos de sujecién a la fibra que conecta la galga, el sensor y el
sistema interrogador mediante cinta adhesiva aerondutica 3M de aluminio No. 425P. Se
colocan refuerzos y capas de cinta para asegurar la estabilidad del sistema. Este proceso se
ilustra de manera general en la Figura 34.

Se lijay se limpia ( Se marca el centro
el material o \ ‘3 o de |a probeta

Superficie medida y preparada

Se aplica cianocrilato en o ' A Se instala la galgaala
la marca dispuesta e superficie y se presiona [

Galga instalada en la probeta

Cinta rapida adhesiva para adaptar sistema

Figura 34. Proceso de implementacién de galgas a probetas para caracterizacién en ensayos
mecanicas de tensién y flexion.

Fuente: Autor.

Una vez preparadas las probetas con el sistema de fibra y galga disefo el método del
experimento para flexiéon y compresion, donde se adaptaron las probetas para las pruebas
de tension con una longitud calibrada L. de 150mm para las pruebas de tensién y 80 mm
para las pruebas de flexién como se muestra en la Figura 35.

Cinta aerondutica

3M Galga + Cable o tuvo
sensor FBG de proteccion

Cilindros - 1
de soporte 80 mm

Figura 35. Disefio de probetas y galgas para pruebas de flexién y tension.
Fuente: Autor
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Método de anilisis de datos

El procedimiento de andlisis de los datos experimentales se establece siguiendo las
recomendaciones de evaluacién de materiales compuestos en ensayos mecdanicos estructurales,
conforme a las normas ASTM. En este estudio de enfoque experimental, se define que el alcance
del andlisis estara dirigido a los comportamientos de los materiales compuestos en sus zonas
elasticas, dadas las condiciones normales en las que se desempefian en vuelo [31].

Este enfoque implica ajustar los promedios de grupos de muestras de ensayos organizados por
la condicién de la prueba ya sea por flexiéon, compresién o tensién, y realizar un andlisis grafico
para identificar las tendencias lineales mediante la dispersion de datos para verificar las zonas
elasticas del material compuesto y establecer relaciones directas entre la fuerza y la longitud
de onda. En los ensayos de materiales compuestos se emplearon graficos de cajas y bigotes
para verificar la dispersién de datos y la identificacion de datos atipicos durante los ensayos
[41]. En este caso especifico, por medio un andlisis grifico, se definen los rangos de interés los
valores de la fuerza y el desplazamiento en la zona eldstica del material, para ser analizados el
uso de la herramienta de regresion lineal, que resulta en la ecuacién lineal que describe la
relacién entre esfuerzo, deformacién y la fuerza, con los cambios de la longitud de onda de los
sensores FBGs, en cada uno de los ensayos.

Ensayo 1. Compresién

Este ensayo se realiz6 tomando como referencia algunas de las recomendaciones de calculos y
medidas a partir de las gréficas de la norma ASTM D664 1. En la Figura 36 se pueden observar
las probetas preparadas con sus respectivas dimensiones para llevar a cabo los ensayos
mecdnicos en estado de compresidn. En total se prepararon cinco (05) probetas, estas pruebas
se realizaron en el laboratorio de materiales del Servicio Nacional De Aprendizaje (SENA). Este
ensayo se realizé con el propésito de verificar los esfuerzos maximos del material en su zona
elastica, con el fin de encontrar el médulo de compresién y conocer cudnto se comprime frente
estas cargas controladas.

Figura 36. Probetas para compresion.
Fuente: Autor.

En este caso, se utilizaron las ecuaciones de esfuerzo y médulo de compresién del compuesto,
como se muestra a continuacion:
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Donde,

F - fuerza (MPa)

o — esfuerzo (Mpa)

€ = deformacion (mm/mm)
L. = Longitud Calibrada (mm)
d — desplazamiento (mm)

E — méddulo de young (MPa)

Resultados de ensayos mecanicos en tierra

En las probetas cuentan con un ancho de 30 mmy 20 mm de espesor, un Area de 600 mm?, y
con la Longitud calibrada L. es de 7mm. En la Figura 37, se observan los resultados de los estos
ensayos, donde se obtienen los datos de fuerza F (N) y desplazamiento d (mm) para las cinco
(5) probetas, donde se registra una maxima F, 4, = 2516,2 (N) con un de desplazamiento
dmax = 3,73 mm. Por medio, de estos resultados se logra identificar que el rango de valores
varia

Se muestra un gréafico de caja y bigotes o Boxplot que representa la dispersién de los datos
obtenidos durante el experimento. Este grafico se utiliz6 para verificar la variabilidad y la
distribucién de los datos maximos de la fuerza y el desplazamiento, lo que ayuda a identificar
los valores atipicos , promedio y los maximos de los valores experimentales. Se define la escala
de dispersion entre los valores de fuerza que oscilan en el rango entre los 1600 (N) hasta los
2400 (N) y su desplazamiento entre los 0,5 (mm) hasta los 2,2 (mm), debido que estos valores
encontrados y promediados de cada uno de los ensayos.

En donde se observé para la fuerza maxima que soporté antes de ingresar a la zona plastica los
datos conservaron una baja dispersién, lo que permite conocer sobre la homogeneidad del
material compuesto material, no obstante, se tuvo un dato atipico por fuera del promedio con
un valor de 3,734 mm, esto debido a una zona del material que generé una menor resistencia,
o se encontraba previamente fracturada previo al ensayo.
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Figura 37. Grafico de dispersion para fuerza y desplazamiento.
Fuente: Autor

Como se observa en el andlisis previo para la probeta 1, los valores muestran una alta
diversidad. Esta diversidad podria deberse a un error de medicién, variacién intrinseca del
material o dafio en la muestra durante el ensayo. El andlisis de cajas y bigotes permite visualizar
esta heterogeneidad y es crucial considerar posibles fuentes de error al interpretar los
resultados.

De los datos anteriores, se desarrolla la gréfica de dispersién, que se muestra en la Figura 38,
que presenta la grafica de dispersion de los datos promedios de la fuerza y el desplazamiento.
Aplicando las ecuaciones (2-2) y (2-3), se obtienen los valores de esfuerzo y deformacién, en el
cual se identifica la zona eldstica del material. A partir de esta curva de esfuerzo y deformacién
y aplicando la ecuacién (2-4), se puede obtener el médulo de Young, con la linea de tendencia,
por la ecuacién lineal de la forma (y = mx + b), donde (m) es el valor del médulo de Young
esigual a 40,503 (MPa), lo cual corresponde a lo esperado de acuerdo a los ensayos mecdnicos
realizados por la CIAC, y los requerimientos en carga que se tienen en las pruebas estructurales
del material.

2000 1;1.837 4
1800 — ]
1600 © 35 | y=40,503x-0,257 .
— 3 S ]
= 1400 = , R? =0,9904
w1200 . )5
2
T 1000 °
5 800 R 15
S 600 T
- 2
400 0,1495; @ 05
200 308,889
o B v 0
0 0,5 1 1,5 0 0,05 0,1 0,15

Desplazamiento (mm) deformacién & (mm/mm)

Figura 38. Gréaficas de esfuerzos y desplazamiento, de los resultados de los ensayos de
compresién material compuesto T-90 Calima.
Fuente: Autor.

En estas graficas también se puede observar el comportamiento a estado de compresién de este
material compuesto, en donde se evidencia un comportamiento eldstico hasta alcanzar una
fuerza de 1837 N, de acuerdo el andlisis de Graficas de dispersion y correlacién lineal se
establece que la ecuaciéon que mejor describe el comportamiento mecénico es ¢ = 40,503¢ +
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0,257. En la Figura 39 se observa el grifico de Boxplot, con el fin de mostrar la dispersién de
los datos, de los resultados de esfuerzo y deformacién bajo ensayos de compresion.

4,000 - 0,700 -
3,500 - c 0,600 -
o 3000 0 E o500
N T 2500 - S £ 0400 1
50 400
S5 s 20007 €= 0,300
- 4
% = 1,500 9 g ’
i 1000 = £ 0200 1
0,500 - © 0,100 -
0,000 0,000

1 1

Andlisis de esfuerzo Andlisis de deformacion

Figura 39. Graficos Boxplot para andlisis de dispersién de datos de esfuerzo y deformacién.
Fuente: Autor.

En la Tabla 9 se observa el resumen de la caracterizaciéon del material bajo ensayos de
compresién, donde se encuentran dispuestas las fuerzas maximas, desplazamiento y esfuerzos
para las cinco (05) probetas en el ensayo.

Probeta| FMax. (N) |d ..(mm) | &,..(mm/mm) |o,.,.(Mpa)
1 1202,216 3,734 0,533 2,004
2 2349,518 0,640 0,091 3,916
3 2235,768 0,434 0,062 3,726
4 2361,285 0,377 0,061 3,935
5 2516,220 0,516 0,074 4,194

Tabla 9. Resultados caracterizacién mecanica del material compuesto en ensayos de
compresion.
Fuente: Autor.

Ensayo 2. Flexién compuesto y sensores FBG

Para el ensayo de flexién de compuestos de matriz polimérica y de sensores FBGs, se prepararon
nueve (09) probetas de solo material compuesto, y tres del material compuesto junto con tres
(03) sensores FBG. Adicionalmente, se siguieron las recomendaciones de la norma ASTM
D7264/D 7264M. En la Figura 40 se aprecia el montaje para llevar a cabo el ensayo a flexién
junto con los sensores FBG.

El procedimiento empleado para llevar a cabo el ensayo de flexién en compuestos de matriz
polimérica, tanto en muestras sin sensores FBG como en aquellas que los incorporan. Se
destaca la importancia de seguir las recomendaciones de la norma ASTM D7264/D 7264M para
asegurar la calidad y la consistencia de los resultados obtenidos durante el ensayo. Ademds, se
resalta la inclusién de los sensores FBG en el montaje experimental, lo que permite la medicién
mas precisa de las deformaciones en las muestras durante el ensayo de flexién. Este enfoque
integrado de prueba y monitoreo ofrece una vision mdas completa del comportamiento
estructural de los compuestos de matriz polimérica bajo cargas de flexién, lo que puede ser
crucial para el disefio y la optimizacién de estos materiales en diversas aplicaciones industriales.

56



Figura 40. Ensayo de flexion probeta y fibra FBG.
Fuente: Autor.

Adaptacion de los sensores a las probetas

Para este ensayo se adapto el sistema de adquisicién de datos de los sensores FBG, para tomar
el registro de los datos de longitud de onda, en el momento de la aplicacién de la fuerza por
medio de la maquina universal de ensayos. Asi mismo, se prepar6 la probeta con el sensor con
una medida de 40mm, tomado desde el centro de la probeta para colocar el sensor FBG. Una
vez que se adapto el sistema se procedié a limpiar la superficie de la probeta, se lija ligeramente
para que el pegamento de cianoacrilato se adapte mejor con la probeta, se mide nuevamente y
se coloca el sensor FBG, se pone la cinta aerondutica 3M de alta velocidad, sujetando los dos
costados externos de la fibra para colocarse en los cabezales de la maquina de ensayos sin
afectar la fibra 6ptica, como se muestra en la Figura 40.

El esfuerzo de flexion se puede calcular para cualquier punto de la curva de esfuerzo y
deformacién mediante la siguiente ecuacién:
3FL (2-5)
2bh?

g =

dénde:

o = esfuerzo

F = fuerza

L = tramo de soporte

b =ancho de probeta
h = espesor de probeta

Por otro lado, la deformacién de la superficie se puede establecer a partir de la ecuacién:

_ 66k (2-6)
£
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& = deformarmacién
6 = deflexién a mitad del tramo
h = tramo de soporte
L = espesor de la viga

Para asi, conseguir la informacién pertinente para identificar con claridad el médulo de
elasticidad con la ecuacién

Ao (2-7)

Echord —
s Ae

E}fh‘”d = médulo de la elasticidad de la cuerda en flexion

Ao = diferencia de esfuerzos
Ae = diferencia de deformacion.

Resultados del ensayo 2 a Flexién.

Los resultados de los ensayos se dividen en dos partes, los primeros son resultados de los
ensayos que se realizaron para conocer la deformacién del material compuesto y médulo de
resistencia para esfuerzos de flexion. El segundo reporte de resultados incluye las respuestas
del sensor FBG a estos esfuerzos, traducidos en las relaciones lineales entre la longitud de onda,
la fuerza y el desplazamiento.

El primer proceso de caracterizaciéon del material compuesto es través de la interpretacién de
los datos de fuerza y desplazamiento de las nueve (09) probetas, que se obtienen en la maquina
universal de ensayos, los cuales se promedian para obtener los valores representativos,
posteriormente utilizando las ecuaciones (2-5) y (2-6) se obtienen los resultados de esfuerzo y
deformacion, los cuales se muestran en la Tabla 10.

Probeta | &,..(mm /mm) | 0,,,(Mpa) | FMax. (N) |d,..(mm)
1 58,596 0,031 598,166 4,170
2 78,960 0,030 806,053 4,024
3 76,847 0,026 784,480 3,500
4 61,285 0,043 625,623 5,676
5 65,128 0,050 664,847 6,604
6 82,226 0,050 839,394 6,716
7 37,271 0,066 380,473 8,756
8 36,502 0,077 372,628 10,324
9 23,170 0,077 236,527 10,250

Tabla 10. Resultados ensayos a flexién del material compuesto T-90 Calima
Fuente: Autor

En la Figura 41 se observa las graficas Boxplot, para los datos de fuerza y desplazamiento, para
verificar la dispersion de los resultados, y los detectar los datos atipicos bajo los ensayos de
flexion. Los resultados muestran una baja dispersion y la linea media se mantiene cerca del
promedio general, lo que indica que el material se comporta de manera homogénea y que sus
caracteristicas se mantienen constantes, con un promedio en su desplazamiento de 6,669 mm.
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Figura 41. Andlisis de dispersién de Boxplot para la fuerza y desplazamiento.
Fuente: Autor

En la Figura 42 se observa el comportamiento del material ante esfuerzos de flexién, donde se
obtienen los valores promedios maximos de esfuerzo y deformacién de las probetas sometidas
a flexién, junto con el médulo de Young. En (a) se observa el esfuerzo maximo a flexién con
valor de 32,276 (Mpa), que indica el limite del material en la zona eldstica [17]. En (b) se
muestra la tendencia de la zona plastica del material y el médulo de Young con un valor de
1873,1 (Mpa) y una deformacién de 0,022 (mm/mm).
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@ s f wos
0 . . . . . 0 .
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Figura 42. Graficas de esfuerzo y deformacién. (a) Resistencia maxima del material a flexién.
(b) Modulo de Young y el desplazamiento médximo en la zona elastica.

En la Tabla 11 se pueden apreciar los resultados de la primera parte de las pruebas a flexién,
donde se obtienen los siguientes resultados

E (MP3) Emax(Mm /mm) | Opa.(Mpa) | FMax. (N) | d,, . (mm) Ecuacion de comportamiento

1873,10 0,02 32,28 325,55 3,25 o = 1873,1g — 8,559
Tabla 11. Resultados de ensayos de flexion del material compuesto de los planos del T-90
Calima.

Fuente: Autor
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Para la segunda parte, se obtienen los resultados de nueve (09) ensayos a flexién, tres (03) para
cada sensor. Se realizé un promedio de los tres ensayos para cada sensor, de esta forma se
obtiene un valor representativo de los resultados del ensayo para su anlisis [40].

En la Figura 43 se observa el registro de datos del sensor FBG, definido anteriormente como
(A), durante una de las pruebas a flexion de las probetas de compuesto, previamente
configurada con el sensor como se observa en la Figura 40. Se muestra el cambio de la longitud
de onda, de forma constante, desde el punto de inicio de la aplicacién de carga hasta el final de
la prueba donde se retira la carga, a una carga constante que aplica la celda a la probeta,
deformando la galga. En el eje Y de la grafica que se obtiene a través del visualizador, se muestra
la longitud de onda en nanémetros (nm), y en el eje X el tiempo en segundos (s).
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Figura 43. Visualizacion del sistema de adquisicién de datos del sensor FBG (A), durante el
ensayo a flexion.
Fuente: Autor.

Con fin de comprender la relacién entre la fuerza registrada por la mdquina de ensayos sobre la
probeta de material compuesto y la variacién de la longitud de onda Como ejemplo de uno de
los ensayos y procedimiento de identificacion de zona de carga para el sistema compuesto y el
sensor C, en la Figura 44, en la parte (a) se observa la variacién de la longitud de onda del
sensor B con respecto al tiempo, inicié en 1560,28 (nm) y termina en 1560,915.
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Figura 44. (a) Gréfica de longitud de onda vs tiempo. (b) Gréfica de fuerza aplicada en
maquina universal de ensayos vs tiempo.
Fuente: Autor.

fuerza (N)

-
=3
]

60



Métodos de caracterizacién y calibraciones del sistema probeta y sensor

Una vez se identificaron las zonas donde inicié la deformacion de cada uno de los sensores A,B,
se obtienen las relaciones de fuerza, longitud de onda. Este analisis condujo a la obtencién de
ecuaciones lineales que pueden prever la fuerza o el desplazamiento en relacién con la longitud
de onda aplicada en cada sistema de sensores y probetas en esta investigacion. Una vez se
identificaron las zonas donde inicié la deformacién de cada uno de los sensores A,B, C. se hallan
las relaciones lineales de sus comportamientos como se observa en la Figura 45.
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Figura 45. Graficas de fuerza vs longitud de onda y desplazamiento vs longitud de onda para
esfuerzos a flexion del sistema de probetas y sensores.
Fuente: Autor.

Este analisis condujo a la obtencién de ecuaciones lineales que pueden relacionar la fuerza o el
desplazamiento en relacién, con la longitud de onda aplicada en cada sistema de sensores y
probetas en esta investigacién. Los resultados analizados en las gréficas vinculan la longitud de
onda, la fuerza y la deformacién, para cada uno de los sensores que se utilizardn en pruebas de
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vuelo. Estos resultados pueden ser comparados en situaciones de vuelo reales como lo son
aterrizajes, despegues, ascensos y descensos dado que rango de cambio de fuerzas y
desplazamientos entre en promedio de valores entre los 1,5 (N) hasta los 3,5(N) como lo que
se obtiene a través de ensayos mecdnicos en tierra donde las fuerzas se aplican en el rango de
1500 (N) hasta los 10000 (N), donde estas cargas se aplican de manera continua y controlada,
no obstante en vuelo la aplicacién de cargas se espera sea de manera ciclica en intervalos cortos
seglin sea la condicién de vuelo y el performance de la aeronave [5].

Resultados del ensayo 3 a Tensién.

En este experimento, se llevaron a cabo nueve (09) ensayos con el objetivo de establecer las
relaciones entre desplazamiento, deformacion, fuerza y esfuerzo en el eje de aplicacién de la
tensién, como se observa en la Figura 46. En esta configuracion, el sensor FBG ya se encuentra
instalado sobre la probeta, permitiendo que se deforme en la direccién de los vectores de
tensién de las mordazas de la maquina de ensayos mecanicos [41] [42].

wwowz

Figura 46. Ensayo a tensidn probeta y sistema fibra sensor FBG.
Fuente: Autor.

En la Tabla 12 se muestran los datos maximos a los cuales fueron llevadas estas probetas de
material compuesto en estado de tensién.

Probeta | €,,,,,(mm /mm) | 0,,,,(Mpa) | FMax. (N) | d,,,,.(iInm)
1 0,179 0,005 25,078 0,078
2 0,422 0,011 59,093 0,077
3 0,449 0,017 62,921 0,078
4 0,715 0,022 100,187 0,078
5 0,745 0,028 104,265 0,077
6 0,449 0,034 62,921 0,078
7 0,715 0,043 100,187 0,078
8 0,745 0,046 104,265 0,077
9 0,753 0,051 105,531 0,077

Tabla 12. Resultados ensayos a tension del material compuesto T-90 Calima
Fuente: Autor.

En la Figura 47 , se muestra analisis de dispersion Boxplot, se presenta una baja dispersién la
fuerza y desplazamiento, donde se observa un promedio de 80 N, y 0,77 mm.
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Figura 47. Graficos Boxplot de dispersidn de resultados probetas a tensién.
Fuente: Autor.

En la Figura 48 se observa el andlisis a partir del promedio de los datos de fuerza y
desplazamiento para el compuesto de las nueve (09) ensayos, posteriormente, se utilizan las
ecuaciones (2-2) y (2-3), se desarrollan las graficas de esfuerzo y deformacién de la zona
elastica. Se obtiene el médulo de Young del material compuesto, sometido a tensién por un
valor de 804,19 N, y la ecuacién de comportamiento o = 804,19(¢) + 7169,5, para esfuerzos a
tension.
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Figura 48. Graficas de fuerza y deformacién. (a) Fuerza vs desplazamiento. (b) esfuerzo vs
deformacién de compuesto a tensién.
Fuente: Autor.

Este andlisis se realiza individualmente para cada uno de los sensores A, B y C utilizando el
mismo procedimiento descrito para encontrar la zona de interés de las pruebas a flexién, para
desarrollar el analisis grifico de la relacion de la longitud de onda con la fuerza y el
desplazamiento. El rango de datos que se obtienen a través del andlisis de los rango de medicién
de longitudes de onda pueden ser aplicados para llevar a cabo ensayos en vuelo, dado el rango
de andlisis para fases de vuelo definidas estados de tensién y compresién como lo son los
aterrizajes, en donde las caras de los planos en presencia de cargas de flexion, pueden registrar
deformaciones en distintas direccién en un rango promedio de cuatro segundos.
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Figura 49. Graficas de fuerza vs longitud de onda y desplazamiento vs longitud de onda para
esfuerzos a tensién del sistema de compuesto y sensores.
Fuente: Autor.

En la Tabla 13 se observa las ecuaciones de relacién entre longitudes onda, fuerza y elongacién
del material (@) para condiciones de esfuerzos a tension, para los sensores A, By C.

Tension
sensor A F =0,1076(A) — 166,89 d =35,797(A) — 55547
Sensor B F =0,2039(2) — 317,04 d =102,28(2) — 159061
Sensor C F =0,9328(A) — 1455,3 d =12885() — 2E+ 06

Tabla 13. Ecuaciones de relacién de fuerza y elongacién del material con las longitudes de
onda
Fuente: Autor.
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De acuerdo con los anteriores resultados, se obtienen las variaciones de longitud de onda en
referencia a la fuerza, entre los puntos maximos y minimos de longitud de onda, en el ensayo

de tensién de sensor y compuesto como se observa en la Tabla 14.

Sensor | F Min (N) | desp min (mm) | F max (N) |desp max (mm) | AF(N) | Ad(mm) | AA(nm)
A 0,447 0,002 17,895 0,054 17,448 0,052 0,427
B 25,262 0,046 40,691 0,077 15,43 0,031 0,158
C 1,08 0,002 103,328 0,077 102,248 0,075 0,107

Tabla 14. Resultados sensores FBG para ensayos a tension.

Fuente: Autor.

El Gltimo ensayo que se realizé fue con los sensores A, By C a tensién, para conocer la relacién
de fuerza y deformacién libre (sin material compuesto), donde obtienen los siguientes

resultados en la Tabla 15:

Sensor| F Min (N) |desp min (mm) | F max (N) | desp max (imm) | AF(N) | Ad(mm) | AA(nm)
A 0,188 0,031 1,485 0,071 1,297 0,040 0,940
B 0,095 0,004 0,806 0,037 0,711 0,033 0,622
C 0,018 0,002 0,384 0,066 0,366 0,064 0,616

Tabla 15. Resultados sensores FBG para ensayos a tension.
Fuente: Autor.

Los ensayos de tensién revelaron que las probetas de material compuesto ofrecen resistencia a
la deformacién de los sensores FBG, requiriendo mayor fuerza para deformarlos. El objetivo del
capitulo es caracterizar las propiedades de deformacién del sistema compuesto y de los
sensores FBG mediante ecuaciones lineales de comportamiento. Los sensores respondieron
como se esperaba, mostrando valores lineales en cambios de longitud de onda al variar la fuerza
aplicada, lo que permite asociar directamente las fuerzas y los desplazamientos en el material
compuesto monitoreado, cuando el cambio de la longitud de onda sea negativo se puede
asociar a un efecto de compresién en la fibra de acuerdo con lo evidenciado durante la
caracterizacién de los sensores en conjunto con las probetas para las variaciones de longitud
de onda de los FBGs en estados de compresion, para la identificacién de esfuerzos de tensiéon y
compresion en la fase de vuelo [4].

En cuanto a la caracterizacién del material compuesto fibroreforzado de fibra de vidrio con
matriz polimérica de material de Nomex y forma tipo sandwich, de acuerdo con los valores
obtenidos durante las pruebas se observa una alta resistencia a la traccién, y una buena
distribucién de la carga a lo largo de todo el material, que se comporta de manera homogénea,
en general de acuerdo con los distintos ensayos se destaca su alta resistencia bajo esfuerzos de
flexion [17].

Andlisis de fallas microestructurales

En este apartado se analizaron las probetas de material compuesto por proceso de microscopia
de barrido electrénico Scanning Electron Microscopy (SEM), lo cual apoya la caracterizacién de
material junto con las pruebas estructurales, como parte del proceso experimental. En una

65



primera parte se revisara la constitucién interna, verificando el nimero de capas y su espesor.
Posteriormente, se mostraran algunas de las fallas mas representativas de este tipo de material.
Las fallas del material compuesto fibroreforzado mas frecuentes son la ruptura de fibras,
delaminacién y rotacion de capas de constitucién interna. En la matriz de Nomex, se presenta
ruptura de capas por aplastamiento de las fibras a compresién, asi como, fallo de la interfaz o
la combinacién de varios tipos de las fallas anteriormente mencionadas [17].

Principalmente por la ruptura a traccién de las fibras, el micro pandeo o el aplastamiento de las
fibras a compresion, el alargamiento y el aplastamiento de la matriz, el fallo en la interfaz fibra
matriz, o por una combinacién de varios tipos de las fallas antes mencionadas. De tal manera
que es posible a partir de la literatura identificar la falla que sufrié cada una de las probetas
durante el proceso experimental, para asi comprender los fenémenos que se presentaron
durante los ensayos mecanicos.

Composicién

Como se observa en la Figura 50 la estructura de material compuesto de la piel del T-90 calima,
las imagenes se tomaron a escala de 20, 100 y 200 um, la cual estd indicada en la barra de
escala inferior derecha de cada una. Fueron tomadas de la parte superior de las probetas y la
parte central de la matriz de refuerzo. Se observan estructuras fibrosas capas laminares. Se
observan tres (03) capas de fibra, resina y el polimero de aramida (Nomex), las fibras de vidrio
muestran una morfologia entrelazada, no se detectan defectos importantes, o porosidades. La
presencia de fibras entrelazadas y constitucién de fases permite que el material tenga una
buenas resistencia a la delaminacién y esfuerzos de flexion, asi mismo, se observa una
distribucién uniforme en el proceso de fabricacién [17].

-Amrm*‘ﬁ},a—sﬂ_

Figura 50. Microscopia éptica, vista de capas compuesto de la piel de los planos del T-90
calima.
Fuente: Autor.
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A continuacién, se muestran algunas de las fallas evidenciadas por este material, una vez
realizados, compresion, tensién y flexién, que generaron diversos cambios en el material, los
cuales son expuestos a continuacién:

Prueba de compresién

En la imagen de la Figura 51, que se tomé a una escala de 200 pum, se observd la interrupcién
una falla de ndcleo, en donde se presenté una grieta, con una medida promedio de 110,400
um, ya que la carga excede su limite de capacidad eldstica generando una deformacién pléstica
de la matriz de polimero [17]. Este tipo de fallas se presentan cuando la matriz no tolera la
fuerza de compresién a la que se sometid, en la cual se observa una fractura. Esta falla produce
gue el material pierda sus propiedades de resistencia a la compresion, se puede dar durante
una carga localizada. Es posible que se encuentren este tipo de fallas en los planos de
aeronaves, no solamente por aplastamiento, sino también por esfuerzos ciclicos, que
fracturen el material de manera gradual[40].

Figura 51. Material fracturado en la prueba de compresién (a) Imagen SEM zona de fractura
(b) Montaje en la maquina de ensayos Universales
Fuente: Autor.

Prueba de tensién

En la Figura 52 se observa la imagen que fue tomada a una escala de 200 pum, se evidencia
una de las fallas por desgarramiento de capa laminares, en (a) se encuentra definido el punto
estructural de la matriz de donde fue tomada la imagen, en (b) se encuentra la ubicacién de la
falla por desgarramiento de capas de fibra de vidrio, producto de las fuerzas cortantes
ejercidas.

En este proceso de andlisis de falla en este caso por fallas de desgarramiento de capas laminares
en un material compuesto, es tema abordar en el monitoreo estructural de aeronaves. La
identificacion precisa del punto estructural de la matriz y la ubicacién de la falla resaltan la
importancia de comprender los mecanismos de falla en estos materiales, especialmente en
entornos aeroespaciales. Esta comprensién es crucial para mejorar el disefio y la resistencia de
los compuestos, lo que contribuye a la seguridad y la fiabilidad de las aeronaves. La capacidad
para identificar y abordar estas fallas mediante técnicas de monitoreo estructural es
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fundamental para garantizar la integridad y el rendimiento 6ptimo de las aeronaves en servicio
[40].

Figura 52. Microscopia del material a tensién (a) Imagen SEM zona de fractura (b) Montaje en
la maquina de ensayos Universales

Fuente: Autor

Prueba de flexién

En la Figura 53 se observa la imagen de la zona de fractura tomada mediante microscopia de
barrido electrénico (SEM), tomada a una escala de 200 um, donde se aprecia el rompimiento
de fibras y el desgarramiento de material. La fibra perdié su continuidad debido a la presencia
de esfuerzos cortantes entre las capas del material compuesto. Se observé un comportamiento
similar en otras muestras analizadas, donde también se presentaron pérdida de continuidad y
desprendimiento de capas debido a cargas perpendiculares a la direccién de carga. En esta
estructura tipo sdndwich, se evidencié una fractura parcial en la matriz del material compuesto,
pero no se propagé a lo largo de los demas paneles, manteniendo la integridad de los ndicleos
de celda restantes.

Figura 53. Microscopia prueba flexién con medidas
Fuente: Autor.
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En este capitulo, se han alcanzado importantes hallazgos relacionados con la identificaciéon de
puntos criticos en la aeronave T-90 Calima mediante el desarrollo de caracterizaciéon de los
materiales compuestos y pruebas estructurales del material in situ de la aeronave. La
caracterizacién del material compuesto utilizado en la piel del avién revelé sus propiedades de
resistencia y deformacién bajo diferentes esfuerzos, destacando la predominancia de los
esfuerzos de tension debido a la naturaleza del disefio aerodindmico y la distribucién de las
cargas de traccion. Asimismo, se logré establecer y calibrar la relacion entre fuerza y
desplazamiento para cada sensor del sistema de monitoreo, lo que posibilita la deteccién y
seguimiento de las deformaciones en los puntos criticos de la aeronave mediante ecuaciones
lineales derivadas de ensayos mecdnicos, permitiendo discernir entre esfuerzos de tensién y
compresion en la piel de los planos del T-90 Calima.

Por otro lado, los resultados de acuerdo con la caracterizacion de estos sensores FBGs en tierra
de se requiere verificar la capacidad de este sistema de monitoreo con fibra éptica, para detectar
tanto elongaciones como compresiones, lo que propia convertirse en la base para analizar los
perfiles de vuelo del avién, tema que serd abordado en el siguiente capitulo. En Gltima instancia,
se establecieron las bases fundamentales para el disefio e implementacién exitosa del sistema
de monitoreo en los planos de la aeronave, asegurando una correcta adhesién de las galgas y
sensores a la piel del avién para prevenir cualquier deslizamiento que pudiera comprometer la
precision de las mediciones y la integridad estructural del T-90 Calima.T-90 calima.

69



Capitulo 3: Implementacién del sistema de monitoreo
en los puntos criticos de los planos de la aeronave T-
90 Calima.

En este capitulo se exponen los sistemas de monitoreo implementados en vuelo, para cumplir
con el tercer objetivo: Implementar el sistema de monitoreo estructural en una aeronave bajo
condiciones de vuelo. Partiendo de la implementacién del sistema de galgas a la piel de avién
que se desarrollé en el capitulo anterior y la calibracién de los sensores, se puede conocer la
fuerza y elongacion, a partir del cambio de la longitud de onda.

3.1 Disefio e implementacién del sistema de monitoreo

El sistema de monitoreo disefado se adapté especificamente para cumplir con las condiciones
especiales requeridas para implementar un elemento externo a los planos de una aeronave.
Para garantizar la seguridad y la integridad estructural del avién, se realizé un estudio adicional
para corroborar que cada uno de los equipos instalados no representard ningtn riesgo.

Para el desarrollo del sistema de monitoreo, se aseguré que el sistema interrogador estuviera
acompafado de su respectiva fuente de carga y visualizador (equipo de cémputo) [27]. Ademas,
se garantizé que el sensor FBG estuviera protegido por una galga para evitar la pérdida de la
continuidad de la sefal debido a fracturas en la fibra o a la pérdida de senal [4].

El disefio del sistema se realiz6 en dos fases. En la primera, se implementé una fuente eléctrica
portatil (UPS) ya que el avién no tiene voltaje a 120 V, de tal manera que se contaba con energia
aproximada para tres (03) horas de ensayos. El interrogador se aseguré en la bodega del avién
con un revestimiento de tela y velcro para garantizar su estabilidad durante las maniobras de

vuelo como se puede apreciar en la Figura 54.

Computador
Portétil, HP
Portétil, Peso: 1.5
Ibs

UPS: Unidad Portatil de
Energia. A: 20 cm, L:45
cm, P: 30 cm, Peso: 3 |bs

Interrogador Optico
FBG. Medidas: L 35cm,
A: 15cm, P:15 cm.
Peso: 1 lbs.

Figura 54. Implementacién primera fase del sistema de monitoreo en el plano derecho del T-
90 Calima.
Fuente: Autor
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En la segunda fase, se implementé un sistema similar al de la Figura 31, donde se muestra el
montaje basico adquisicién de la sefial de los FBGs, el cual se adapté a los puntos criticos
definidos en el capitulo anterior como se aprecia en la Figura 21. El montaje, que se muestra
en la Figura 55, se compone de tres (03) sensores (A,B y C), con sus respectivas longitudes de
onda de referencia y sus tres galgas de proteccién, dos de las cuales fueron disefiadas
exclusivamente para adaptarse y realizar este sistema de monitoreo.

X Sensor A (A, 1551 nm)
mide desplazamiento en X.
Zona critica 1 [~ 2apa critica 2|
[ )
Bl e
T y
Sensor B (47 1556 nm)
mide desplazamiento en el eje Y I I/

Sensor C (1 1560 nm)
mide desplazamiento en Y

Figura 55. Implementacién segunda fase del sistema de monitoreo en el plano derecho del T-
90 Calima
Fuente: Autor

La ubicacién de las galgas y sensores se determiné a partir de la identificacion de las zonas y
puntos criticos que se presentd en el capitulo 2. Una conclusién clave de los estudios fue la
necesidad de recopilar datos de deformacién en la zona designada como zona dos en ambas
direcciones. Por lo tanto, el arreglo de sensores en la zona dos consiste en los sensores FBG
identificados como Cy A, los cuales registran datos de deformacién en tensién y compresion
en los ejes (X,Y) [31].

3.2 Instalacién de sensores FBG.

Una vez dispuesto el sistema y las posiciones se instalaron los sensores FBG, de acuerdo con el
procedimiento detallado en la Figura 34, Para instalar los sensores FBG en los planos de 90
Calima, lo primero que se hizo fue limpiar la superficie. Posteriormente, se midieron las
localizaciones donde iban a estar los sensores A, B y C. Adicionalmente, se conectaron estos
elementos dentro del avién a través del conducto de ventilacién, garantizando la comunicacién
de la fibra FBG con el interrogador éptico.

Una vez instalados los sensores FBG en los planos del avién, se aseguraron con cinta rapida,
aplicando tres capas por cada sensor. Posteriormente, se reforzaron con cinta de aviacién
siguiendo los procedimientos previamente establecidos en el capitulo 2. Este refuerzo permitié
fijar las galgas a la piel del material y evitar que los cables conectores generaran friccién,
garantizando asi que el plano mantuviera su perfil aerodinamico. Adicionalmente, se calibraron
estos sensores en tierra para garantizar una sefial continua durante el vuelo y prevenir
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interrupciones. El la Figura 56 se pueden observar algunos registros fotogrificos del
procedimiento descrito anteriormente.

W 4 T
Figura 56. Proceso de instalacién del sistema de monitoreo FBG al plano derecho del T-90 C.
Fuente: Autor

Durante las pruebas en tierra, se logré verificar el proceso de disefio e implementacién de los
sensores FBG y todo el sistema de monitoreo. Los sensores se instalaron siguiendo los
procedimientos estructurales de la FAC y de la empresa fabricante de los sensores FBG. El
sistema fue capaz de capturar de manera continua la sefial de cada una de las deformaciones
que pueden ocurrir en el plano.

3.3 Disefio experimental para pruebas en vuelo

Para esta etapa, se consideraron aspectos operacionales especificos de la aeronave T-90 Calima,
la cual se utiliza para realizar maniobras basicas de acrobacia y entrenamiento en pista. Durante
estas maniobras, se llevan a cabo entre otras, toques y despegues en la pista [2]. Durante estos
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procedimientos, el cambio en el dngulo de ataque y, por ende, la condicién de esfuerzo de la
aeronave, puede variar en un lapso de 2 a 4 segundos, dependiendo de la maniobra ejecutada.
Durante este ciclo, los planos pueden experimentar compresién y tension [4].

Para establecer un analisis durante los ensayos de vuelo, es importante definir la ubicacién de
los sensores en el plano de la aeronave, ya que esto permite determinar la direccién y el tipo de
esfuerzo experimentado por el material [4]. El sensor A, con una longitud de onda de referencia
de 1551 nm, se encuentra situado en el punto critico 2 y mide los desplazamientos en funcién
de X en el plano. El sensor B, con una longitud de onda de referencia de 1556 nm, estd ubicado
en el punto critico 1y mide desplazamientos en Y. Por dltimo, el sensor C, con una longitud de
onda de referencia de 1560 nm, se encuentra en el punto critico 2 y mide desplazamientos en
Y. Estas ubicaciones se pueden observar en la Figura 55.

Perfil de aterrizajes

El proceso de aterrizaje de una aeronave tipicamente dura entre dos y cuatro segundos desde
el momento en que la aeronave toca tierra hasta que se detiene por completo [2]. Durante este
corto periodo de tiempo, se producen cambios significativos en las fuerzas que acttan sobre la
estructura del avién, lo que puede generar esfuerzos de compresién y tension en la piel de los
planos. Para analizar estos esfuerzos durante el aterrizaje utilizando sensores FBG (Fiber Bragg
Grating). Durante el proceso de aterrizaje, los sensores FBG capturan los cambios en las
deformaciones de la piel de los planos a medida que la aeronave se desacelera y se detiene.

Durante un aterrizaje normal, una aeronave puede experimentar fuerzas de hasta 1.5 a 2 veces
la gravedad terrestre, dependiendo de factores como la velocidad de descenso, el peso del avién
y las condiciones de la pista de aterrizaje [10]. Estas fuerzas adicionales se sienten debido a la
desaceleracién brusca que experimenta la aeronave al tocar tierra y frenar para detenerse por
completo. Es importante tener en cuenta que estas fuerzas varian de un aterrizaje a otro y
pueden ser mayores en situaciones de emergencia o aterrizajes bruscos.

Para este ensayo experimental, se ha seleccionado la zona 1 como referencia, ya que segtn el
fabricante, esta 4rea presenta una mayor cantidad de deformaciones en la aeronave. Una vez
instalados los tres sensores en esta zona, se llevaron a cabo tres vuelos de prueba utilizando el
sistema de monitoreo, cada uno con una duracién de 15 minutos, lo que suma un total de 45
minutos de registro. Durante estos vuelos, se analizaron intervalos de tiempo de entre dos y
cuatro segundos, similares a los que se experimentan durante la maniobra de aterrizaje, que,
como mencionamos anteriormente, suele durar entre 2 y 4 segundos. Se enfocé especialmente
en los valores maximos de longitud de onda registrados por el sensor B, considerado como
punto de referencia debido a que es donde se observan las mayores deformaciones en la
aeronave. Este andlisis se llevé a cabo utilizando el mismo rango de tiempo para los tres
sensores, con el objetivo de verificar la respuesta individual de cada uno ante una exposicién a
carga.
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Vuelos experimentales

En la Figura 57 se puede observar la aeronave T-90 Calima, en fase de vuelo. En el plano
derecho se puede observar el sistema de monitoreo instalado previamente en tierra. Estos
vuelos se realizaron en una de las aeronaves de la Fuerza Aérea Colombiana, en la Escuela
Militar de Aviacién “Marco Fidel Suarez”.

Fuente: Autor.

En cumplimiento del objetivo especifico 3, que involucra la implementacién del sistema de
monitoreo en vuelo, se presenta la imagen anterior que muestra el arreglo de sensores
instalados en el plano derecho de la aeronave, donde se tomaron los registros de datos
experimentales en vuelo. Una vez obtenidos los datos de los sensores, se procede al anilisis de
los respectivos promedios y valores maximos de longitud de onda, tal como se muestra en la
Figura 58. Tomando como ejemplo el analisis desarrollado para el vuelo 1, se observa que el
sensor A muestra una tendencia a valores por debajo de su promedio y una dispersién media,
mientras que el sensor B presenta una baja dispersién de datos sin valores fuera del rango
normal. Por otro lado, el sensor C exhibe una alta variacién de datos con valores atipicos que
se encuentran fuera de su rango de promedios y asi mismo encontrar los valores maximos de
longitudes de onda, en este caso para el sensor B.

1551,2

1556,4 1560,0
15511 1556,3 !

1551 1556,2 1560,7

1556,1 1560,5

1550,9

1556
1555,9
1555,8
1555,7
15556 1559,7

1560,3
1550,8
1560,1

longitud de onda (nm)
longitud de onda (nm)
longitud de onda (nm)

1550,7
1559,9

1550,6

15505 1555,5 1559,5
1 1 1

Sensor A Vuelo 1. Sensor B Vuelo 1. Sensor C Vuelo 1.

Figura 58. Anilisis de dispersidn de datos en el vuelo 1.
Fuente: Autor.
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Teniendo en cuenta que el movimiento de desplazamiento de la longitud de onda puede
interpretarse como una tensién o compresion del material [12], se divide el andlisis en tres
etapas. En la primera, tras obtener los datos de longitud de onda de cada sensor en cada vuelo,
se analiza su dispersiéon mediante graficas Boxplot, que permiten verificar el promedio y los
valores maximos de longitud de onda. Se identifican las longitudes de onda mas altas del sensor
B, considerdndolas como puntos criticos que representan la mayor deformacién. Tras la
identificacion de los puntos criticos en el sensor B, se procede a elaborar graficas de longitud
de onda vs tiempo, identificando tres puntos de interés dentro de la deformacién en B. Estos
puntos deben coincidir en el tiempo en referencia al sensor B, lo que da lugar a un total de
nueve graficas, correspondientes a los tres vuelos analizados, los cuales irdn marcados en rojo
para su identificacién grafica.

Posteriormente, se resumen los segmentos identificados en tablas de anlisis para diferenciar
y visualizar los valores en los tres vuelos. Luego, aplicando las ecuaciones de comportamiento
de tension relacionadas en el capitulo anterior, que relacionan la fuerza y el desplazamiento
con las longitudes de onda, se determinan los valores de fuerza y desplazamiento para cada
segmento. Estos segmentos se definen desde el punto 1 hasta el punto 2, y desde el punto 2
hasta el punto 3. Con estos valores obtenidos, se calculan los diferenciales de fuerza,
desplazamiento y longitud de onda, lo que permite relacionar las deformaciones del sensor con
el estado de esfuerzo de tensidon o compresion. Finalmente, estos resultados se presentan en
tablas y se corroboran con las gréaficas desarrolladas en la primera etapa del andlisis.

En esta seccion se presentan andlisis generales de las graficas de los tres vuelos, mostrando
cada uno de los segmentos y marcaciones relevantes. EL objetivo es visualizar este
comportamiento de los cambios de longitudes de onda, desde la perspectiva gréfica para poder
determinar los valores limites de los segmentos directamente de las graficas. Esta etapa inicial
de andlisis visual proporciona una comprensién detallada de la variacién de la longitud de onda
a lo largo del tiempo y su relacién con los diferentes sensores. Este enfoque permite identificar
patrones y tendencias en los datos experimentales antes de proceder a la segunda fase, que
implica resumir los datos en tablas para un analisis mas detallado y cuantitativo.

En la Figura 59 en la gréfica (a) se observa el andlisis para el primer vuelo, el punto de mayor
valor de longitud de onda del sensor B, alcanza un maximo de 1556,249 nm. Este
comportamiento estd asociado con la galga C, ya que ambos sensores muestran una variacion
similar en la longitud de onda. Sin embargo, el sensor A, que registra la deformacién en el eje
X, presenta una diferencia en su comportamiento en comparacién con los sensores By C.

La gréfica (b) presenta los datos para el segundo vuelo. Se realizé la seleccién del rango de
datos tomando como referencia el valor maximo del sensor B, con un valor maximo de
1556,383 (nm). En la gréfica (C) para el tercer vuelo se observa que el comportamiento del
sensor Ay el C es similar de acuerdo con la tendencia de cada uno de los segmentos, en cambio
el sensor B alcanza un valor maximo de longitud de onda de 1555, 949 (nm) y se comporta de
manera diferente ya que el primer segmento disminuye y el segundo incrementa.
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Figura 59. Graficas de longitud de onda vs tiempo, para los tres vuelos, sensores A, By C.

Fuente: Autor.

Los resultados obtenidos se resumen para cada uno de los vuelos y puntos de analisis como se
observa en Tabla 16. Se consolidaron los valores de longitud de onda para cada sensor en los
tres puntos que definen los segmentos 1y 2, tal como se definieron anteriormente.

Longitud de onda A (nm)
No.Vuelo No. Segmento
A B C
1 1550,858 1556,226 1560,482
Vuelo 1 2 1550,870 1556,195 1560,227
3 1550,844 1556,249 1560,403
1 1551,035 1556,365 1560,700
Vuelo 2 2 1551,039 1556,319 1560,809
3 1551,066 1556,383 1560,792
1 1551,043 1555,949 1560,67
Vuelo 3 2 1551,044 1555,923 1560,67
3 1551,037 1555,945 1560,646

Tabla 16. Resumen de resultados de los segmentos.

Fuente: Autor.
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Basandose en las investigaciones realizadas en el campo del monitoreo estructural de planos
de aeronaves con sensores FBG unidireccionales, se establece que los esfuerzos de tension y
compresion unidireccionales son las relaciones mds apropiadas para describir la elongacién o
contraccién de un material [12] [4]. Estos esfuerzos ofrecen una descripcién de los fenémenos
fisicos y aerodindmicos de los planos a través de la variacion de fuerzas y elongaciones del plano
de la aeronave, analizando los cambios en las longitudes de onda. En el capitulo anterior, se
llevé a cabo la caracterizacion no solo de los sensores, sino también del sistema de galgas,
sensores FBG y material compuesto, obteniendo las ecuaciones que se muestran en la tabla 16.
Las cuales son la base para realizar los andlisis por medio del procesamiento de los datos de
cambios de longitud de onda entregados por los FBG.

Estas ecuaciones que se muestran a continuacién son el producto de la caracterizacién del
sistema de probeta, del capitulo 2, seccién de ensayos a tension.

Ecuaciones de relacién fuerzay deformacién lineal de los sensores FBG, de acuero a la longitud de onda.
sensor A F =0,1076(A) — 166,89 d = 35,797()) — 55547
Sensor B F =0,2039(2) — 317,04 d =102,28(2) — 159061
Sensor C F =0,9328(A) — 1455,3 d =12885() — 2E+ 06

Tabla 17. Ecuaciones de relacién de longitud de onda para la fuerza y deformacién lineal en
condicién de tensién y compresion de los sensores FBG.
Fuente: Autor.

El uso de estas ecuaciones tiene como objetivo obtener datos cruciales para analizar los
segmentos de las grificas de longitud de onda vs tiempo, permitiendo determinar la variacién
de fuerza, desplazamiento y longitud de onda. Estas ecuaciones se aplicardan en rangos de
deformaciones del material desde 0.001 mm hasta 100 mm, basandose en la caracterizacion
de pruebas de probetas y sensores FBG realizadas previamente. Este proceso busca verificar los
esfuerzos de deformacién en tensién y compresién en los planos del T-90 Calima, tanto en
tierra como en vuelo. Se espera que los datos y las diferencias obtenidas validen la informacién
proporcionada por las graficas, ofreciendo una confirmacién adicional de los resultados. Una
fuerza negativa indicard un estado de compresién, lo que permitird validar las correlaciones
establecidas a partir de las ecuaciones lineales [37].

En la Tabla 18 se muestran los resultados de las variaciones de longitud de onda y fuerza en
cada segmento de andlisis. Se observa que las fuerzas y longitudes de onda negativas estdn
relacionadas con compresiones en la piel del avién, lo cual es una indicacién de que el sensor
FBG esta disefiado para distinguir este tipo de deformaciones.
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No. No. A B
Vuelo Segmento d (mm) F(N) d (mm) F(N) d (mm) F (N)
1 -0,017679 -30,9362 0,27448 109,79528 -0,4626314 10681,057
Vuelo 1 2 -0,016388 -30,5066 0,26816 106,6246 -0,7003679 | 10352,4895
3 -0,019186 -31,4373 0,27917 112,14772 -0,5362831 | 10579,2655
1 0,001366 -24,6001 0,30282 124,0122 -0,25939 10961,95
Vuelo 2 2 0,0017964 -24,4569 0,29344 119,30732 -0,1577693 | 11102,3965
3 0,0047016 -23,4904 0,30649 125,85324 -0,1736184 11080,492
1 0,0022268 -24,3137 0,218 81,46372 -0,287359 10923,295
Vuelo 3 2 0,0023344 -24,2779 0,2127 78,80444 -0,287359 10923,295
3 0,0015812 -24,5285 0,21719 81,0546 -0,3097342 10892,371

Tabla 18. Relacion de Fuerza y desplazamiento para los puntos de interés.
Fuente: Autor.

En el cumplimiento del objetivo nimero cuatro (04) de validar los resultados de las mediciones
de tensién y compresion para la determinacion de elongaciones en el perfil de vuelo, basados
en los sistemas de monitoreo en tierra, se presentan las siguientes tablas. Estas tablas
relacionan los estados de esfuerzos para cada segmento analizado, basado en el sistema de
monitoreo FBG, se muestra la Tabla 19.

A
SEGMENTOS | Tipo de Esfuerzo | Ad (mm) AF (N) AA (nm)
1-2 Tension 0,00129 0,42956 0,01200
2-3 Compresién -0,00280 -0,93072 -0,02600
1-2 Tension 0,00043 0,14319 0,00400
2-3 Tension 0,00291 0,96652 0,02700
1-2 Tension 0,00011 0,03580 0,00100
2-3 Compresién -0,00075 -0,25058 -0,00700
B
SEGMENTOS | Tipo de Esfuerzo | ad (mm) AF (N) A2 (nm)
1-2 Compresién -0,00632 -3,17068 -0,03100
2-3 Tension 0,01101 5,52312 0,05400
1-2 Compresién -0,00938 -4,70488 -0,04600
2-3 Tension 0,01305 6,54592 0,06400
1-2 Compresién -0,00530 -2,65928 -0,02600
2-3 Tension 0,00449 2,25016 0,02200
C
SEGMENTOS | Tipode Esfuerzo | ad (mm) | AF(N) A2 (nm)
1-2 Compresién -0,23774 | -0,23774 | -0,25500
2-3 Tension 0,16408 | 226,77600| 0,17600
1-2 Tension 0,10162 | 140,44650| 0,10900
2-3 Compresién -0,01585 | -21,90450 | -0,01700
1-2 Neutro 0,00000 0,00000 0,00000
2-3 Compresién -0,02238 | -30,92400 | -0,02400
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Tabla 19. Tabla de analisis de perfiles de elongacidn de la aeronave T-90 Calima en los tres
puntos criticos de toma de datos.
Fuente: Autor.

Para evaluar el comportamiento estructural del T-90 Calima durante diferentes fases del vuelo,
especialmente durante el aterrizaje, se dividié el vuelo en varios segmentos basados en las
maniobras especificas. Se puso especial atencién en la fase de aterrizaje, donde se esperaba que
las alas del avién soportaran cargas significativas, las cuales podrian manifestarse tanto en
forma de elongacién como de compresién. Basandose en la teoria aerodindmica y estructural
aplicable al T-90 Calima, se anticipé que durante el aterrizaje las alas experimentarian una
compresién hacia abajo, ayudando a absorber la energia cinética causada por la desaceleracion
del avidn. Esta segmentacion del vuelo permitié un anélisis mas detallado y focalizado, crucial
para verificar si el comportamiento de las alas se alinea con las expectativas tedricas y las
demandas estructurales disefadas.

3.4 Andlisis de resultados

Al llevar a cabo el andlisis de los datos obtenidos por los sensores FBG durante las fases de
vuelo del T-90 Calima, se pudo verificar la correspondencia entre el comportamiento observado
del plano y las predicciones tedricas. Los datos indicaron una elongacién de las alas durante el
despegue y el toque y despegue, lo cual es congruente con las fuerzas aerodindmicas y la carga
estructural esperada en estas fases del vuelo. Seguidamente, se observé una compresién
durante el aterrizaje, fenémeno que también coincide con las teorias aerodindmicas y
estructurales aplicables a la aeronave.

Estos resultados son la base inicial para describir el rendimiento aerodindmico y estructural del
T-90 Calima, demostrando que la respuesta de los planos a las cargas impuestas durante las
maniobras de vuelo es la esperada segln los principios de disefio de la aeronave. La capacidad
y el rango de los sensores FBG para monitorear variaciones de carga por encima de los T00N ya
que los rangos de calibracién en tierra de dieron por debajo de estos valores, adicionalmente,
estos sensores son sensibles a las vibraciones caracteristicas de las aeronaves monomotor de
ala baja. Estas vibraciones, originadas en la bancada del motor, se propagan a través de las vigas
principales del avién, afectando la precision de las mediciones.

Durante las fases de despegue y aterrizaje, se logré determinar los periodos criticos de carga al
observar las variaciones mas significativas en la longitud de onda de la FBG, comparadas con
los registros temporales de cada maniobra. Esto permitié identificar con mayor claridad los
momentos de mayor estrés estructural.

Las modificaciones en la longitud de onda también dependen de las propiedades fisicas de la
galga y su material de recubrimiento. En este estudio, el sensor C demostré una mayor
estabilidad en sus sefiales, mientras que los sensores A y B exhibieron respuestas mds variables
y dispersas.
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Las ecuaciones de correlacién para describir las elongaciones caracteristicas de los sensores
FBG se centraron en medir deformaciones en estados de tensién, dado que la caracterizacién
de los materiales compuestos en tierra se alinea mejor con las cargas de tensidn esperadas en
los planos del avién. Esta limitaciéon en la metodologia podria restringir la comprensién
completa del comportamiento estructural bajo compresidn, destacando la necesidad de
desarrollar ecuaciones que también consideren estos estados para una evaluacién mas
completa y precisa de la integridad estructural de las aeronaves.

Durante las fases de aterrizaje y despegue, se observé que el punto critico 1 presentaba la
mayor variacion en la longitud de onda de la FBG. Estos datos sugieren que podria haber una
concentracién significativa de esfuerzos en la unién entre el plano y el fuselaje, una zona
potencialmente vulnerable a esfuerzos mecanicos intensos. Por su parte, el sensor B fue el que
registré la mayor fuerza aplicada, destacando su ubicacién como un punto critico para la
monitorizacion de cargas.

Las variaciones de temperatura en los sensores de Fibra Bragg (FBGs) afectan la calibracién de
estos dispositivos en tierra. Sin embargo, en las pruebas de vuelo debido a la poca variabilidad
en el disefio del perfil altitud y la falta de disponibilidad de equipos adicionales para sincronizar
los datos de temperatura, los resultados obtenidos de estos ensayos no fueron considerados
en este estudio. Esta decision podria impactar en la precision de la calibracién v,
consecuentemente, en la fiabilidad de los datos recogidos en vuelo.
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Capitulo 4: Conclusiones

Luego de llevar a cabo el desarrollo de la presente investigacion, se pueden extraer las
siguientes conclusiones generales:

En primer lugar, en relacién con el cumplimiento del primer objetivo de identificacion y
caracterizacién de los puntos criticos de carga de la aeronave, se encontré que, segln la
literatura y comparado con los ensayos mecdnicos y microestructurales de los planos del T-90
Calima. Se identificaron seis puntos criticos, especialmente en el tejido alar, relacionados con
las fuerzas de resistencia durante el vuelo. A pesar de las dificultades de disponibilidad, se logré
trabajar con tres sensores FBG, ubicados estratégicamente en los puntos criticos seleccionados.

Respecto al alcance del segundo objetivo de disefar el sistema de monitoreo estructural, se
logré crear un sistema de medicién que permitid la recoleccién de informacién tanto en pruebas
en tierra como en vuelo. La creacién de galgas extensiométricas y un sistema compuesto por
probetas del material junto con las galgas y los sensores fue fundamental. La calibracién de
cada elemento del sistema se Llevé a cabo en laboratorios especializados, proporcionando datos
de referencia para la calibracién.

Es importante que en futuras investigaciones se realicen mas pruebas en vuelo utilizando
sensores FBG disefiados especificamente para aplicaciones aeronduticas, que presenten alta
resistencia a la fractura y que se puedan adherir directamente a la superficie de control
relevante, evitando asf el deslizamiento entre la galga y la superficie. Ademas, se recomienda
expandir el sistema de medicién para incluir mas puntos de control criticos, lo que permitiria
corroborar y fortalecer las relaciones observadas experimentalmente entre los sensores A, By
C en términos de fuerzas y desplazamientos.

En futuros trabajos, se recomienda que el disefio de sensores FBGs sean embebidos
directamente en las estructuras de los planos, permitiendo asi la captura de datos desde las
estructuras internas de los puntos criticos identificados a través de simulaciones. Esta
integracion podria mostrar datos diferenciales entre los métodos de monitoreo estructural,
mejorando la fiabilidad de las mediciones para una posible implementacién condiciones
operativas reales.

Por otro lado, la utilizacién de sensores FBG para la verificacion de deformaciones superficiales
permite medir variaciones de longitud de onda que permite diferir sobre los datos sobre fuerzas
y desplazamientos unitarios mediante la caracterizacién adicional en tierra. Esta caracterizacién
facilita el desarrollo de relaciones lineales y la comprensiéon del comportamiento de estos
sensores durante el vuelo. No obstante, es crucial validar estos datos a través de simulaciones
que incluyan andlisis de carga y estudios de elementos finitos. Combinar la informacién
obtenida de los sensores FBG con los resultados de las simulaciones ofrece un método robusto
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para su aplicacién en calibracién o monitoreo a nivel industrial, lo que a su vez puede contribuir
a la prediccion de fallas criticas y a la definiciéon de intervalos de mantenimiento de forma mas
precisa y eficiente.

Por otro lado, la validacién de datos en tierra muestran que las deformaciones unitarias
detectadas con galgas extensiométricas no son perceptibles con los FBG, debido a las
diferencias entre rangos de cargas entre los ensayos en tierra y las condiciones ciclicas en vuelo.
Por lo tanto, es fundamental tener en cuenta estas diferencias al interpretar y comparar los
datos obtenidos en ambos contextos.

Finalmente, en respuesta al cuarto objetivo especifico de validar los resultados de las
mediciones de tensién y compresion para la determinaciéon de elongaciones en el perfil de
vuelo, se encontré que a través de las relaciones lineales de los sensores FBG se pudo establecer
la relacién entre los sensores en términos de elongacién para fases de despegues y aterrizajes.
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Anexo 1

3,00E-03
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-3,00E-03
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deformacion eje y (mm/mm)

-6,00E-03
-6,81E-03

-7 50E-03 deformacion eje x (mm/mm)

Grafica de mdximos y minimos de deformaciones entre el eje (X) y (Y)

Coordenadas Ubicacién Galgas (mm)

No. X Y 4
2UF1 0 355.92 0
2DF1 0 355.92 -166,7
2UF2 0 916,13 0
2DF2 0 916,13 -166,7
2UF3 0 1375,97 0
2DF3 0 1375,97 -166,7
2U01 0 1658,38 0
2D01 0 1658,38 -166,7
2D02 0 2180,73 -166,7
2U02 0 2180,73 0
2UR1 500 355,92 0
2DR1 500 355,92 -166,7
2DR2 500 916,13 -166,7
2UR2 500 916,13 0
2UR3 500 1375,97 0
2DR3 500 1375,97 -166,7

Coordenadas puntos criticos en el plano del avién.



Anexo 2

Fuente: Adaptado de [17]

En tabla 6, se observan las propiedades mecanicas tedricas especificas para la caracterizaciéon
de los materiales que componen los planos del T-90 Calima [31].Los planos del T-90 Calima
son fabricados con ldminas de compuestos mediante moldeo manual (hand lay-up) [20].

Propiedades Aramida alto

o Fibra de Carbono HM E-Vidrio Aluminio Metal
especificas modulo
Modulo especifico
256 80 28 26 27
E/p (m/kg)
Resistencia 1.2 2 0.775 0.05-0.23 0.04-0.27
especifica

a/p (Nm/kg)
Tabla 6. Propiedades especificas de materiales fibroreforzados en comparacién con algunos
metales

Fuente: Adaptado de [17]

En la tabla 7 se pueden observar las propiedades mecanicas de diferentes fibras compuestas,
donde se destacan los valores de resistencia a la traccién de la fibra de vidrio tipo S alcanzando
valores de resistencia de hasta de 4500 Mpa,por la cual es usado normalmente en combinacién
con Nomex por medio de estructuras tipo Sandwich para la fabricacién de planos del T-90
Calima [17] [33].

. Modulo de  Resistencia a MOdEJFO Resistencia
. . Densidad . . especifico e
Tipo de fibra (ke/m3) Tensién la traccion (s) (E/r) (GPa Especifica.
(E) (Gpa) (MPa) /M) (s/r) (MPa nP/Mg)
E- Vidrio 2.54 70 3450 27.6 1385
S-Vidrio 2.50 86 4500 34.4 1800
HM-carbén (Alto 1.90 400 1800 210.5 947
modulo)
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HS-carbén (Alta

. . 1.70 240 2600 141.2 1529
resistencia)

Aramida (Kevlar ® 29) 1.45 80 2800 55.2 1931

Aramida (Kevlar ® 49) 1.45 130 2800 89.7 1931

Tabla 7 Propiedades Mecanicas de las fibras as utilizadas para refuerzos estructurales tipo
Sandwich.

Fuente: Adaptado de [17].

En la tabla 8 se muestran las propiedades que a nivel industrial se tienen en cuenta para las
estructuras y materiales tipo honeycomb, dentro de las cuales se encuentran sus propiedades
fisicas en densidad y tamafio, para sus propiedades mecdnicas se tiene en cuenta sus
propiedades de compresion y resistencia a esfuerzos cortantes en sus dos ejes principales.
Igualmente, se comparan dos materiales de uso comin en los planos de las aeronaves como
refuerzo estructural Aluminio y Aramida (Nomex) [17] [32].

Denﬂdadge'izr:ano dela Propiedades de compresién Resistencia esfuerzos cortantes
Densidad Tamaifio Estabilidad Longitud Ancho
Kg/m? mm Resistencia Modulo Resistencia Modulo Resistencia Modulo
MPa MPa MPa MPa MPa MPa
Aluminio 5052
50 | 5 | 2.3 | 517 | 1.45 | 310 | 0.9 | 152
Aramida NRH 10 Nomex
48 | 5 | 24 | 140 1.2 | 40 | 0.73 | 250

Tabla 8. Propiedades de los materiales estructurales honeycomb
Fuente: Tomado de [17]

Tensién: esfuerzo cortante o tensidn tangencial, es el esfuerzo generado mediante una fuerza
que actGia de manera tangencial en la superficie del material. Compresion: este esfuerzo se
relaciona con el contacto que actua sobre el drea proyectada de la superficie perpendicular a la
fuerza, de modo que se presenta el fenémeno de compresién. Flexién: EL concepto de flexién
se relaciona con la disposicién de cargas, donde los elementos o segmentos que soportan se
someten a un esfuerzo flector, de modo que las fibras superiores reciben el esfuerzo de
compresioén, y las fibras inferiores el esfuerzo de traccién.

El médulo de Young o modulo elastico, define la capacidad de deformacién en una direccién
especifica de la fuerza, para un material. Describe el comportamiento de un material eldstico
en funcién de la fuerza [37]. El médulo de rigidez es el coeficiente de elasticidad para una
fuerza de corte determinada, que mide la fuerza necesaria para deformar por cizalladura (o
esfuerzo cortante) un material determinado [34].
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Refaciin de tamafio mé. de malls acyscnte s
Refeciin de aspecto mixma 110

Tamaiio minimo de dlemento (% del tamann medio) | 20

T
Toleancia de comvergenia de resutades (%) 20
Parte de los elementos para refinar (%) 10
Resultsdos para la precisidn de la linea base  Tensidn de Von Mises

= Materiales
Componente Material |Factor de seguridad
Cuerpol Onyx Impresora MarkForge CETIA |Limite de elasticidad
Cuerpo2 |Onyx Impresora MarkForge CETIA |Limite de elasticidad

& Onyx Impresora MarkForge CETIA

Derskdad [1.2606 kg / mm~3 |
Modulo de Young 12400 MP2 J
{Cosfidente do Polsson _ [0.32 |

mie do clastioded 40 MPa
Resistenda méxima a tacabn |37 MPa |
Conduetividad téemica 4.6E-04 W / (mm )|
|

Cosficerte de dlatackn térmica 3855605 / C

AN Amarn = TIADewrionaiGalgn 1.5 berrd

Gaiga 1.5

Anexo 3

»4 AUTODESK

2807, 1650

Calor espadiico
2 Contactos
E Fijado

Nombre
(1 Fjado! [Cuerpol || Cuerpo2)

= Caso de cargal
7 Restricciones

© Fijo1
Tipo Fijo.
Clll
Uy_IFo]
Uz Fijo

(] Entidades sclocclonadas

= Fijo2
Tipo Fiio
Ux Fijo
Uy Filo
uz_|Fjo

[ Entidades seleccionadas

28 eV s CETIA Drmerioacha Galon 15 54

9701 { (%9 C)

Gagn 13
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26, 1000

Vicr X|-9.907 m [ 542
Valor Y|0 m [ 572
Valce Z|0 m / 542

© Entidades seleccionadas

Gigm 18 2852, 1820 Gaga 13
© FuerzaS
Tipo Fuerza
Vakor X AN
valor ¥ N
Valor 2 anN

= Fuerza6
Tipo Fuerza
valor X <N
Vakor ¥ N
valor Z on

o WS U UCE TIADsmnioaca Galgs 1 5.mmi 13 e W Usem'CE TVDoancate Gaks 1.6 Mnl
MWW, 160 Goge1n WO W a1
Total 0MPa :lm MPa
x 6962 MPa ‘&385 MR
¥ 1063 MPe  [1.075 MR
z 0 MPa 1.918 MPa
Fuerza de contacto
Tatal oN oN
X oN oN
Y [ oN
Z oN oN
@ Factor de seguridad
= Resultados ©1 Coeficiente de seguridad (por cuerpo)
oF mms
1 Resumen de resultados
Nombre "Minima Méximo
Factor de sequrcad
Coeficente de sequrided (por cuerpo) 4,151 15
Estrés
Von Mses 0.1508 MPa 9637 MPa
Primera precipal <1281 M7 11.23MFa
Tercera principal AN MNP 2482MPa
Normal XX 2859 W 1123 MPa
Neamal YY SEBB MRz 7826MP:
Normal 2Z 2422 % 45616 MPa
Corte XY 2602 My 2932 MPy
Corte ¥YZ -2.244 M 2.261 MPa
Corte X 39 M 3S83MPa 8 Eatrls
Desplazamiento
Total 0 mm 0.03064 mm @ Von Mises
x 1003064 mm  0.03064 mm [MP] 0.151 B 99,637
i -0.004161 mm 0.00415 mm
z <0.001316 mm 5.872€-04 mm
Fuerza de rescotn
Total 4705 K
x 4658 N
Y 1628
z 1283 K
Deformackin
Equhalente 902605 D.005213
Primera proaipal 5.1196-05  0.005404
Tarcera principal 0004205 6352608
Normal XX TATIEDA  0.00424
Normal ¥Y 000338 0002966
Normal 22 0.001344  0.00143 1 Primera principal
Carte XY 0003225 [MPs] 128 W 1123
Corte ¥Z 0002467
Corte 2X 0.004381
Fresidn de contectn
G U CE I Dowrbeads Calga 1.5 himd wa 1 G A CE TN DowrkoasaCaigs 4 § hims
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Anexo 4

E-765 Epoxy Prepregs

Park’s E-765 is a toughened 270°F cure epoxy prepreg system
designed to replace 350°F cure systems in many aircraft
structural applications. Park’s E-765-3K-PW, -6K-5HS and
7781 materials are AGATE approved. FAA-approved, B-Basis
design allowable databases for AGATE materials are available
upon request. Park has also developed AGATE approved
material and process specifications which are also available
upon request.

Key Features & Benefits

- Designed to replace first generation 350°F (176°C) cure
systems.

- Wide cure temperature process window of 260°F to 350°F
(lower cures are possible depending on the application)

- Exhibits low void content, e.g., <2% after oven/vacuum
cure.

- Excellent fiber property translation.

- 180°F Wet service temperature after ~270°F cure

- Good tack and drape characteristics after 30 days at room
temperature

Product Forms

- Available on a wide variety of reinforcements including
fiberglass and carbon

- Various Fabrics per customer requirements (e.g., plain,
harness and twill weaves)

- Unitape and glass broad goods up to 60 inches wide

- Compatible with autoclave, vacuum bag/oven or press
cure processes

@V,

PARK

Page 1 of 5

ELECTROCHEMIC

CORP

Product Overview

Applications / Qualifications
— Primary Aircraft Structures
« Fuselage
* Wing
« Control Surfaces
— Secondary Aircraft Structures
« Fairi
* Doors
* Radomes
¢ Bulkheads
Global Availability
For Information about Park’s materials:
Americas +1.316.283.6500
Asia Pacific +656.861.7117
Europe +33-562-985290
info@parkelectro.com
www.parkelectro.com
Rev.10_12
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Park Advanced Composite

Technical Datasheet
E-765 Epoxy Prepregs
Nominal Prepreg and Laminate Physical Properties
e ol
Reinforcemant Uni Tape K PW ‘ K SHS E-O!
bar Areal Wolght (gsm) 150 O - ] 3%
3543 323 w3 )
| Volatie Condent % Max) 10 10 I 10 10
| Flow = 275 @ 15psi (%) 1816 048 2018 iy
Medium Medum | Meadium Light-Medium
T (dy, by OWA ) 80°CT 3N'F
Gel time @ 275F (min) 2-6 2-8 | 2-6 2-6 1
Cure per ply [in) 0.0058 0.0088 00152 00%8

Light -
| Tg (dry, by DMA) 165" CJ 330°F
| Gel time @ 275F (min) 28| 2.6 2.8 | 2.6
Cure per lin) oo | om@ | o023 | 00

Sslocted Laminato Electrical Properties

Rolnforcamant Frquency | Dislocire Constant 0 | Loss Tamgemt 0 |
[ ETEWEGEs 9375 Gz 15 0020
765 wi Quariz 9375 GHz 3 0015
Sandwich Panel Proparties
Reinforcement Property [ Testmatrod | Mean Vale |
E-T85w T300 Climbing Deum Pasl ASTM-D-1781 4in lbin
IPW Flatwiss Tensia Sweegth | ASTM-C-207 | 1000 gsi |
piease
9 o tesing
Sostire o fechavuse.
Page 205 1 i Rev, 1012

Technical Datasheet
E-765 Epoxy Prepregs
Laminate Mechanical Propecties - Glass
Reinforcement E;’:.'
Fiber Arsal Waght (gem) 107
Type
Tanslle Strength, &° (Ksl)
65'°F  Dry - 73
70F Dy 53 65
180F Dy - 1
180F Wt - 50
Tenaile Modulus (Msi)
65'F  Dry - 39
F 24 a7
180F Dy - 16
1E0F Wt - a4
ompressive Streegth (Ksi)
£5F Oy -~ 8
70°F Dy 6 73
18°F Dry - 61
80F Wt - 52
p
Compressive Modulus (Msi)
-85°F Dry - a1
T0F oy 26 38
180°F Dy -
180°F Wt a7
1
‘Short Beam Shear (Ksi)
45°F  Dry - 10
70F 9 ]
180°F Dy - 7
TBOF et - 5
In-plane Shear Strength, V-
]
45F  Dry - 2%
70°F Oy - 18
180°F Dy - 15
180°F Wt - "

Al test s provided are typical values and set stesdded to be specificativn values. Fur eeview of critical specification
lerances, Pack ve dircetly. Park Aght to chwnge thee typical values s 3 msturs
procen of refining our testing eqapmest and toshmigacs

Page4of 5 Rev. 10_12

Park Advanced Composite

Technical Datasheet
E-765 Epoxy Prepregs
Laminate Me Properties - Carbon
300 00 00
Relnforcaent UniTape | IKPW K 5HS 6K 5HS
Fibar Arsal Woight (gsm) 150 193 370 30|
Cure Type Adedave
Tensile Strangth, ¢° (K
65F Dy 370 ES a0 o
0F Oy 310 95 26 100
180°F  Ory a3 a8 100
180°F  Wet 333 - 100
Tensile Modulus (Msi)
-65°F Dry 18.8 85 a5 99
70F 187 82 93 a3
180°F Dy 182 79 920 9.2
180°F  Wiet 186 80 e 89
Compressive Strength (Ksi)
-65°F Dry 211 108 127 125
70°F Dry 180 96 114 115
180°F Dry 177 ” 83 a2
180F Wit 107 57 < 64
SACMA 18
Comprossive Modulus (Ms/)
F Dry 179 78 103 101
F Dry 181 7 88 89
180°F Dry 184 75 89 88
180°F et 180 75 B a5
184
F Dy 17 11 -
70°F Ory 13 10 " 12
180°F Dry Q. 8 -
180°F Vet 3 5 - -
ASTM-D-2344.
In-plane Shear Strength,
L]
-85'F Dry 26 2 - 2
70F Ory 20 19 = 18
180°F Dry 16 14 - 16
180°F Viet 1 1" - 10
All i . L ification values. For review of eritical specification
aleramoes, g values i a natensd
process of refining oar testing equipment and techniques.
Page3of 5 Rew 1012
Park Advanced Composi

Processing Guidelines

E-765 Epoxy Prepregs

Prepreg Storage Life
OutLife 30 days o 75'F M_LI:
Shedf Life: 6 manths @ I'F
Tock Life 21 days 6 75'F

The

Autoclave Cure Cycle
- Apply 24" Hg vacwum (mini L 1
- Apply 40 -100 psi autoclave pressare, vent vacuum when pressure reaches 15 - 2) psi
« Ramsp produt kemg b 270-280°F #t ] 57 F (005 = 3 Chmin
- For Laminates > 0.125" thick, hold at 180°F for 60 mirmutes
- Hold product at 270-280°F foc 110-120 minutes
- Coof to 150°F at 3 - 10°F/min prioe to relensing autoclave presoure.

Vacuum/Oven Cure Cycle
- Apply 25" Hg vacwum (minimum) for a mininsum of 1 our befone cure
- Ramp product femp to 270-280°F at 1 - 5° F (0105 - 3°Chmin
« For lansinates > 0.125" thick, hold at 180°F far &) minales
- Hold product al 270-28YF foe 170-130 minates
- Coot 40 150°F at 3 - 10°Fmin

Thick Laminate Cure Cycle

« Slawur ramp rate and multiple dwell times belaw 190°F are critical & remove excess energy fram the system
and avokd dangerous exothermss.

- Contact your Park i ific part p eptmize
E7e0.

- Failure to properly control the exotherm can lead 4 2 potential saety hazard andjor degradation of final
mateeial performance.

e
ARy anvonmrt
Pk does
s Mg o
Aarcgiide™. Coref i, Eaxyruns™. theko®, Netzole®) Nors '™, PewCute™ and Powsrband™ ars badamrts of Park
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