UNIVERSIDAD DEL VALLE DE GUATEMALA

Facultad de Ciencias y Humanidades

Departamento de Ingenieria Mecanica

Efecto y Control de la Fatiga de Materiales

en Aeronaves Comerciales

David Alejandro Ponce Mejicanos

-Guatemala

1996






Efecto y Control de la Fatiga de

Materiales en Aeronaves Comerciales

.



UNIVERSIDAD DEL VALLE DE GUATEMAILA

Facultad de Ciencias y Humanidades

Departamento de Ingenieria Mecanica

ONCITHIAINA
. GUATERIALA

Efecto y Control de la Fatiga de Materiales en Aeronaves

Comerciales

David Alejandro Ponce Mejicanos

Trabajo de graduacién presentado para optar al titulo de Ingeniero Mecanico en el arado de
Licenciado

(ruatemala
1996



Vo. Bo:

Cnkl,
Ingendero José Jo qum Garo%;/
Asgsor

Tribunal;

-

Ingenﬁw/]ulio Aguilar O,

o LG

Ingeniero LMemando Corddn

@h ’ 4%41
?mer(m;cmqum Garoz -

Fecha de aprobacion: Viernes 8 de Noviembre, 1996



A i QQ/‘C%(J;@



Agradecimientos

Aunque el presente sea un trabajo individual, seria imperdonable no agradecer a todas las
personas que lo hicieron posibie al colaborar con el autor de una u otra forma: incluso la menor

de las ayudas en su momento fue la mas valiosa. Las personas detras de estas acciones son:

Natalia Mendizabal

Verdnica Ponce

Ana Lucia Gonzalez

Ing. Joaquin Garoz

Ing. Robert Piotrowski

Luis Gonzalez Galindo

lgual agradecimiento se extiende a todas las personas de la Universidad del Valle de Guatemala.
Aviateca. S. A. y Aeromantenimiento de E! Salvador. que contribuyeron al buen término del

presente.






B

Vi

Contenido
LANTRODUCCTON ot eeseae s et eeessm s et eee et s ess et ees s oo e e eeeeeees 1
AL OBIETIVOS it oottt 2
. Ohjetivo General e 2
20 Ohjetivos ESpecificos 3
T ANTECEDEINTES ettt et e eeeevaseasens o esasseeas s eeeee et eeeeeeeeeeeee et st s 4
AL D EPINTCIONES o e e 3
LoLimtite BIASHCO o 4
2. Esfuerzo Ultinto (en tension). ... ... ]
3. Esfuerco de Fluencia. ... f
o Tenacidlardd. ... 7
FOFQUGA T
6. Matertales Utilizados en las Estructuras Aeronaveales ... Y
7. Tipos de Fuselgjes..... ... OOV RS PP UV RO 20
B. ANTECEDENTES DE LA PREVENCION DE LA FATIGA EN LAS AERONAVES DEL MUNDO oo 24
1. Un Poco de Historia .. ... SRR RSP U U URUR R R 24
2 Conceptos de Disefio de deronaves ... e 23
3 Fatigay CorroSION........ . 26
4. Programas Structural taspection Document (SID]. ... e 27
CLRESISTENCIA A LA FATIGA oo e 27
D. CARGAS SOBRE LA ESTRUCTURA 1ottt ettt e vaeeeee et s e oo 28
1. Evalnacion del dakio acumiddado. ... 29

AL WVIBRACION ittt ettt 30
B PRESURIZACION ittt ettt e eee et 31
CLCICTLOS DE WUELD Lottt ettt e et 33
DL EIEMPLO TLUSTRATIVO oo e e 33

[ Pruebas de Hidro-Futiga en un Fuselaje BTO7 33
V. EFECTOS DE LA FATIGA DEL MATERIAL EN LAS AERONAVES COMERCIALES......... 36
AL TIPOS DEDANO. . OO P S UP O RO RO UOPR 36

Fo T RIS PP 36

2. Dadia por Fatiga Disemiinado . S U USRI .



Vil

V. DETECCION DE DARNOS ..ot eseteneerseseestes st is s eeeeeeeeeaseeesesass e ssesesssem oo ssssesess oo ssoess e sseeseeeeeeeoees 39
AL PRUEBAS NO DS TRUC T Y A e 39
{aspeccion Fisual L 40
2 Liguidos Penetranies............. . T PPN e, A2
3. Particulas Magnéticas ... SR e SRS 43
4ORavos X U 4
3. Ultrasonide ... e 43
6. Corrientes Pardsitas de Focault (Eddhy Currenr) T
B3 RESUMEN e e e a0
1. Deteccion de Grietas Superficiales. ... .. USSR USROS UOPRPOO 30
2. Deteccion de Grietas debajo de la Superficie. ... B PSR SPROO 5
VL PREVENCION DE DANOS ... ovierrennenssasie s ees setssasassssne st s osesesesassesosss s s et sssoseseseseeeeseeeeons 33
A, DETALLES ESTRUCTURALES PARA UNA LARGA VIDA .o 33
B. MODIFICACIONES PREVENTIVAS L. et oot 35
C. ACTUALIZACION DE COMPONENTES MAS RESISTENTES A LA FATIGA o ve oo 53
D. TECNICAS Y PROCESOS QUE EVITAN O RETARDAN LA FATIGA DEL MATERIAL «oovovovoeeoeooeo 36
I Golpeteo (Shot Pe@RIAG) ... e 36
2 AGuieros trabafados R FFID e 39
E. EJEMPLO ILUSTRATIVO: BOEING COMMERCIAL AIRCRAFT CORPORATION. 1overeeor oo 62
! El Proceso de Mejoras Estructurales de Boeing. ... ... B 63
2. Pruebas v Experiencia en Servicio ... e e e 04
3. Desarrollo de Standards de Tecnologia ... S USSR UR PP U e 06
4. Implementacion de las Lecciones de Disedio aprendidas con la Experiencia.. ... 68
3 ReSUMEH .. e e 7
VI{. CORRECCION DE DANOS CAUSADOS POR FATIG Avooeeeeeeeeeeoeeeeeeeeeresesses oo 71
AL MODIFICACIONES CORRECTIVAS ..ot et eer e 71
VL CON C LU SIONE S et v e rrerastseas e s aesrar s s ee s s e me e e s e bmas s snbbat s smmnasen s sieesan s taeseeesseesans 73
[X, BIBLIOGRAFTA ..ot ee s et scossss e sesssts e e seees et eeeesenes sesesesesassensen seesesassssssnssssasenass stesens 73



. Introduccion

Ante el implacable paso del tiempo, las aeronaves comerciales sufren los cfectos del usa.
tanto en su estructura como en sus componentes: durante su vida atil normal, sutren darios por
desgaste. corrosion y fatiga. El primero ocurre por e simple hecho de que la aeronave en si es
una maquinaria en uso; la corrosion, porque las aleaciones ligeras con que se construven los
aviones son sumamente reactivas, tanto, que reaccionan incluso con ef aire normal creando focos
de corrosion.  Finalmente, el daiio por fatiga, que también es el menos conocido de los

mencionados y que ocurre al someter al avion a ciclos de carga y esfuerzos durante su vida (il

A la larga, este proceso continuo de carga y descarga provaca que el material de los
diversos componentes afectados por estos ciclos se Jatigue y falle, a menos que se tomen las
medidas respectivas para prevenir laﬁfalla antes de que ocurra y para corregirla, si va ha ocurrido.
Sin embargo, la posibilidad de que aparezcan dafios causados por fatiga del material aumenta

con la edad del aparato y puede

. . .. Segtin se introducen nuevos modelos de aviones,
hacer que la vida atil del avidn

pareciera que la generacion anterior de aeronaves,
lHegue realmente a un final
supuestamente reemplazada, en realidad no se ve
convirtiéndolo en una gran pérdida,
5 desfasada. Tanto el alto costo de reemplazo como
tanto para ¢l operador’ como para el _
fa constantemente creciente demanda de vuelos

propietario de la aeronave. o . .
implican que un notable nlimero de aviones se usen

Es posible que una aeronave bastante mas alla de su vida dtil planeada,

pueda continuar volando
indefinidamente,  pero si sus estructuras reciben una vida dura y eventualmente, sus
componentes llegan a ser reemplazados, el hecho de mantenerla resulta antiecondémico. Debe
existir un punto en el cual las practicas de mantenimiento sean suficientes para garantizar la
operacion segura de los aviones sin incurrir en gastos exagerados. Para disminuir la posibilidad
de incidentes relacionados con fatlas estructurales sin derrochar en costos sin sentico, la industria
de la aviacion estd comprometida a mejorar sus filosofias de disefio estructural v de

mantenimiento.

SE DENOMINA OPERADOR 4 LA PERSONA OUE UTILIZA LA AERONAVE COMERCIALMENTE. USUALMENTE SE REFIERE A
UNA AEROLINEA.
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A pesar de ello. desde 1960, han sucedido varios accidentes causados por fallas
estructuraies, involucrando aeronaves de transporte pabiico. Aproximadamente la tercera parte
de estos mcidentes fueron causados por corrosion o fatiga. En 1989, un equipo de investigacion
de Boetng reportd que varios operadores no reconocieron la importancia de la edad del acroplano
y de la cantidad de ciclos de vuelo” realizados por el aparato en la seguridad de! vuelo. Este
grupo reveld, ademas, que en los casos donde los operadores se vieron forzados a reducir el
personat de ingenierfa y mantenimiento, habia evidencias de modificaciones v reparaciones
inadecuadas hechas en los aviones., -probablemente debido a la poca especializacion del
personal.  Observaron, ademas, que se habia permitido que la corrosidén degradara varias

estructuras sin ser detectada.

Esta negligencia, voluntaria o no, incide gravemente en la condicion general de la
aercnave para ser usada: una estruéﬁxra que presenta fallas de importancia, como una grieta m uy
cerca de su longitud critica (a partir de la cual crece muy rapidamente). es un peligro potencial
tanto para los usuarios como para los operadores, quienes deben afrontar serios problemas
ccondmicos y legales st una falla no detectada crece sin control y tlega a causar un accidente. FEl
objetivo final de las firmas que fabrican acronaves comerciales es garantizar al operador que sus
pasajeros vam Seguros v que no necesitan invertir grandes cantidades de capital en mantener su
flota con un alto nivel de seguridad; no obstante, deben proporcionarle a los operadores un
programa razonable de mantenimiento que permita que la fatiga del material no influya

negativamente en la aeronave, degradando su estructura o sus componentes.

A. OBJETIVOS

{.  Objetivo General

El objetivo general del presente trabajo es dar a conocer lo que se sabe hasta el momente
de la fatiga de materiales y como afectan estos conocimientos a ta construccion ¥y mantennmiento
de las estructuras y componentes acronavales. Aqui se tratarin temas que van desde la
definicion de los términos relacionados con la fatiga de materiales, hasta los estuerzos que hacen
los fabricantes de aviones para controlar la degradacién de los componentes de sus productos por

causa de la fatiga del material, para que el lector no familiarizado con la ingenieria aeronaval.

- UN C1cLo DE VUELD CONSISTE DE UN DESPEGUE, UN RECORRIDO CON EL TREN DE ATERRIZAJE RETRAIDO ¥ UN
ATERRIZAJE NORMAL,
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pero si con la ingenieria mecanica. tenga una clara idea de qué sucede con las estructuras sujetas

a esfuerzos oscilantes, sumamente comunes en fa vida cotidiana de las aeronaves comerciales.

2. Objetivos Especificos
Especificamente. los objetivos del presente documento son hacer del conocimiento N
aclarar al lector Jos siguientes conceptos:
¢ ;Quées la fatiga de materiales?
¢ La importancia de la edad de los aviones y su relacién con los daiios por
fatiga.
¢ Conocer los mecanismos mediante los cuales se evita la fatiga del material.

¢ Comprender que es necesario modificar continuamente los aviones para
mejorar ¢t producto fuera de la linea de produccion vy no que los aviones

sean defectuosos desde el principio.

¢ Saber la importancia que tiene un buen programa de inspecciones

estructurales para mantener la “salud” de las estructuras de las acronaves.

¢ Saber lo peligroso que puede llegar a ser la negligencia en el mantenimiento

estructural de los aviones.
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ll. Antecedentes

Aungue el fendmeno de la fatiga es bien conocido por los especialistas en materiales. el
como afecta a las estructuras -especialmente las aeronavales- no se conoce a cabalidad. Muchas
veces se han reportado danos por fatiza que se hacen detectables hasta 15 o 20 afios después de
que la estructura salio de la linea de produccidn, estando la aeronave en servicic o en prucbas

controladas en un laboratorio.

Dado que las estructuras de los aviones son hechas principalmente de aluminio, titanio v
otros metales con que se producen aleaciones ligeras. los dafios por fatiga aparecen en un tiempo
mucho menor al que tomaria st las mismas estructuras fueran construidas a base de acero u otros

materiales mas resistentes a la fatiga.

Hasta fa fecha, las investigaciones en este campo han sido hechas por los fabricantes
auxiliados por oficinas gubernamentales de los Estados Unidos de América como la FAA®
cncargada de regular la aeronavegabilidad en el espacio aéreo de los BE. UU.; ¢l NTSR? que
toma a su cargo la investigacion oficial de cualquier accidente aéreo que involucre aeronaves
autorizadas para volar en territorio norteamericano; la ATA’, que representa los intereses de la
industria aeronaval ante los gobiernos, principalmente los Estados Unidos y otras, pero siempre
han wiciado las investigaciones a raiz de algiin incidente sin explicacion obvia: las caidas de los
De Havilland Comets a mediados de los *30s, la pérdida de la parte superior de un Boeing 737 a

mediados de los *80s, etc.

En especial, a raiz de este ltinwo, los esfuerzos de la industria aeronaval por conocer los
efectos de la fatiga de materiales en sus productos adquirieron la imporfancia que tienen
actualmente y dio lugar a que surgieran grupos especializados que se encargan de revisar los
procedimientos de mantenimiento e inspeccion de los aviones actualmente en servicio. ademas
dc proponer mejoras para futuros disenos estructurales. Ef proposito del presente documento es
tlustrar el impacto de la fatiga de materiales en la industria acronaval en la forma mas gcneral

yue sea posible. con el objeto de que el lector relacione sus conocimientos propios acerca de la

latiga de materiates con el verdadero peligro gue representan en el disefio de maquinas.

]
FEDERAL AVIATION ADMINISTRATION
" NaTIONAL TRANSPORT SAFETY B0ARD

AR TRANSPORT ASOCIATION
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A. DEFINICIONES

Para poder entender a cabalidad el comportamiento de la complicada estructura de una
acronave, es necesario conocer algunas de las propiedades de los materiales de que ¢stad
constituida.  También es indispensable conocer el comportamiento de estos materiales bajo

diferentes tipos de carga: tensidn. compresion, tlexion v torsion.

Las propiedades mecinicas de un material se pueden definir como aquellas asociadas
con sus reacciones elasticas e ineldsticas cuando se le aplica una fuerza. Estas propiedades
incluyen. entre otros, los parametros siguientes: resistencia a la tensién, resistencia de fluencia.

dureza. resiliencta y ductilidad.

Dichas propiedades se determinan por medio de pruebas de laboratoric en una muestra
del material que tiene una forma geométrica determinada. Estas pruebas se usan mucho en la
ingenieria para obtener informacion de disefio y evaluar los materiales con relacién a las
especificaciones que deben cumplir para ser usados en una aplicacion definida. Aunque las
pruebas no se tratardn en detalle, se hard uso de los resultados que se obtienen de ¢llas para
Hustrar el uso de los diversos tipos de aleacién que se incluyen en el disefio de una aeronave para

aumentar al maximo su durabilidad v confiabilidad.

Los datos que se obtienen en tales prucbas se grafican como curvas de esfuerzo-
deformacion. La forma de esta curva dependera del material que se prueba, la historia de su
proceso y de la temperatura a la que se realiza la prueba. Cuando los esfuerzos estan en la region
elastica, el espécimen recuperara sus dimensiones originales si se remueve la carga. La grifica
en la region elastica es lineal para los metales y las ceramicas. En muchos otros materiales
aerospaciales, como los elastomeros, el esfuerzo ne es proporcional a la deformacién v la

deformacion que se puede obtener en cada incremento de carga puede variar.

Con esfuerzos adictonales. el maerial excede su limite eldstico y se presenta la
deformacion pldastica, con lo que el material se alarga v de modo correspondiente se disminuye
su drea transversal. Inicialmente, esta respuesta es uniforme en toda la longitud det espécinen.
pero en alglin punto de la estructura se presenta una inestabilidad y entonces se concentra en esta
rezion una deformacion plastica localizada. De esa forma el espécimen se constrifie localimente

v principia la fractura del espécimen.

Del andlisis de la curva de deformacion de un material se obtiene gran cantidad de
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informacion valiosa sobre el mismo v su adecuacion para varias aplicaciones. A continuacién sc
dan las definiciones de algunas de las propiedades que se pueden determinar por medio de una

curva de deformacion y que serdn posteriormente de utilidad.

1. Limite Elastico

[...‘,ﬁﬁ—ﬁ..- ErR{Ormackin A mogi ma J‘—— Dwfarmac 8 -~

e I3
J Es el esfuerzo mds alto que se puede
H
tmponer  al  material  sin que haya
! vd deformacién permanente cuando se remueve

/; fa carga (ver figura [I-1, punto A).

Esfueico (oh

! 2. Esfuerzo Ultimo (en tension)

/ El esfuerzo (ltimo en tension es una

95 Deformasibn. e
— Comparmacsn ospeciicats

medida de la carga maxima que puede

Figura II-1: Curva esfuerzo - deformacion

soportar un material bajo condiciones de
carga uniaxial. Se determina tomando la magnitud de Ja carga maxima que se obtuvo durante la

prueba v dividiéndola entre el drea de la seccidn transversal original.

El esfuerzo Gltimo en tension no se utiliza con frecuencia en ¢l diseiio de estructuras o
equipo, porque a este nivel de esfuerzos el componente estructural ya ha sufrido una
deformacion plastica importante.  Ademds, después de que se excede la resistencia (ltima en
tension, el material puede seguir deformandose plasticamente a esfuerzos menores que el de este

valor maximo, como se puede ver en la figura 111, punto D.

3. Esfuerzo de Fluencia

El esfuerzo de fluencia (o,,) corresponde ai esfuerzo que se requiere para producir una
deformacion piastica pequenia v especifica. Esto se determina estableciendo, graficamente, una
linca paralela a la porcion recta de la curva esfuerzo-deformacion para algan valor especifico de
la deformacion. El esfuerzo de fluencia de una aleacion, tal ¥y como se mide en la industria
aeronaval, es el esfuerzo necesario para producir una deformacion plastica permanente del 0.2%
cn una muestra del material que se csta probando. La razén de especiticar el porcentaje de
deformacién es para evitar la dificultad practica de establecer el inicio del comportamiento

plastico. Ver figura II-1. punto C,
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4. | Tenacidad

La tenacidad de fractura se puede definir, en forma cualitattva, como Ia resistencia que
opone un material al agrietamiento ripido (fragil) bajo condiciones de carga constante o
incremento de carga. Desde luego. como pronto se verd, se trata de un punie de vista muy

simple, ya que son muchos lvs factores que in Hluyen esta propiedad particular de los materiales.

En una forma un poco mas analitica. la tenacidad de un material es un indice de qué
tanta energia mecanica puede absorber el espécimen sin que se produzca una fractura. Los
materiales mas tenaces tienden a tener una fractura dictil v los menos tenaces se caracterizan por

una fractura fragil.

5. Fatiga

La fatiga se refiere, en general, al deterioro gradual de un material que estd sujeto a
cargas repetidas. En los ensayos de fatiga, la probeta se sujeta a esfuerzos de amplitud constante

que varian periddicamente por medio de dispositivos mecanicos o magnéticos.

Desde un punto de vista de ingenieria, se debe definir rigurosamente a la fatiga como c
cambio estructural permanente localizado y progresivo que tiene lugar en un material sujeto a
deformaciones repetidas o fluctuantes. Por lo general, estas deformaciones se presentan a
esfuerzos mucho menores que la resistencia Gltima en tensién del material y con frecuencia
ocurren a esfuerzos menores que la resistencia de fluencia. Este tipo de falla tiene tres etapas

caracteristicas:
1. inicio del agrietamiento
2. Propagacidn de las grietas
3. Fractura rapida

El agrietamiento por fatiga se puede iniciar y progresar a niveles de esfuerzos mucho
mas bajos que el esfuerzo de fluencia o el esfuerzo permisible de disefio (esfuerzo de trabajo). Si
¢l proceso de fatiga se desarrolla sin que se le detecte. como sucede en muchos casos.
cventualmente la grieta de fatiga puede alcanzar su tamaiio critico. Cuando se excede el tamano
critico de una grieta, en una forma casi instantanea se presenta la fractura rapida del componente.

Por desgracia, como resultado del proceso de fatiga. con mucha frecuencia una estructura fafla



de modo brusco y catastrotico con poca o ninguna advertencia. Por esto. Jamas se deben pasar

por alto las consecuencias graves gue puede acarrear la fatiga en la estructura de una acronave.

La fatiga puede afectar pricticamente a todos los materiales de ingenieria sujetos a
esfuerzos ciclicos.  Los esfuerzos ciclicos incluyen los que producen las cargas exiernas

repetitivas v los estuerzos térmicos que resultan del calentamiento v enfriamiento alternados.

Varios factores afectan el proceso de la fatiga en un material dado, que se pueden

clasificar en [as categorias generales siguientes:
+ Facteres mecanicos.
* Factores microestructurales, y

* Factores del medio ambiente
o

Por lo tanto, en esta seccion estudiaremos no sélo los aspectos fundamentales de ia

fatiga, si no también la participacion de estos tactores en su comportamiento.

a)  Esfuerzos Ciclicos

Se menciono antes que la fatiga sc presenta como resultado de los esfuerzos ciclicos,
Fundamentalmente, este tipo de esfuerzos pueden surgir de condiciones que, por su naturaleza.
sujetan a la estructura dada a esfuerzos repetitivos o fluctuantes, tales como los estuerzos
causados por la presurizacion de la cabina sobre ¢l fuselaje de los aviones; las cargas a que se
somete toda la estructura durante los ciclos de vuelo (despegue, vuelo v aterrizaje); la vibracion

que sufren las alas en vuelo, etc.

Inicialmente, revisaremos dos categorias notables de los esfuerzos ciclicos de amplitud

constante: los estuerzos ciclicos inversos y los esfuerzos ciclicos repetidos.

(1) Esfuerzos Ciclicos Inversos

Este tipo de carga se representa en 2
2
forma esquemdtica como un senoide. ¢n la m
o 9
figura  [I-2  se presenta una  situacion g oo t T | N
) N 2 ,;. Ciclos
hipotética de estuerzos inversos: una funcion L 4 R
3 ' []
SO : e | ~ a é i LA!(:am:m, a,
de esfuerzos que cambian continuamente, ] S TR—
Sin embargo. el ciclo de esfuerzos inversos
Figura I1-2: Esfuerzos ciclicos inversos
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consiste de esfuerzos alternantes de tension a compresion, Ademas, en este ¢jemplo, el esfuerzo

maximo en tension s igual al esfuerzo maximo de compresion.

En esta figura se ifustran algunos simbolos y terminologia que se usan en las pruebas de
fatiga, Por ejemplo, se sefala un cic/o de la curva. Este es un segmento simple de {a funcién de
esfuerzos que se repite periddicamente,  Entonces. un ciclo es cero-tensidn-cero-compresion-
cero. Otro término comun en ta fatiga es el rango de estuerzos (5,), que se refiere a la diferencia
entre los esfuerzos maximo y minimo que se aplican. En el caso de la figurall-2. 5, =2 5. en la

que o, s la amplitud del esfuerzo.

(2) Esfuerzos Ciclicos Repetidos

En contraste con el tipe inverso de ciclos. los esfuerzos ciclicos repetidos consisten en
esfuerzos alternantes de un mismo modo de carga, como la tension. Comeo se ilustra en la figura
1i-3, este tipo de esfuerzos ciclicos también se pueden representar por medio de una funcion
senotdal. En la figura -3« , la amplitud de esfuerzo (o) se alterna en forma uniforme respecto

del esfuerzo medio (X,). Aqui hemos ilustrado un patrén de esfuerzos que cambia

: continuamente, y en la figura [1-34 una
b=l
= situacton  en  que fos  esfuerzos
permanecen constantes una parte del
tiempo.
; Los tipos de esfuerzos cielicos
pi]
[ N
: “er 0 inversos  y  repetidos  se  utilizan
c s Unddo -~
g, ., .
i comunmente en las  pruebas de
[=%
5 .
© laboratorio, puesto que no son muy
{a}
dificiles de producir en un espécimen
&
o
E estandar de prueba. Sin embargo, de
nuevo debemos recordar que las
- B - — secuencias de fatiga carga-tiempo reales
9 rax ?
s i 3 e + en servicio, con toda seguridad seran mas
o N
¥ o« od= | complejas que las situaciones simples
% un cicko
4 que hemos mostrade aqui. La
o
(b} complejidad de los esfuerzos ciclicos
‘ o ‘ queda enfatizada con los antecedentes
Figura II-3: Esfuerzos ciclicos repetidos




carga-tiempo que se muestran en {a figura [[-4 de aplicaciones diversas.

Presiones en un reactor

Esfuerzos en una rueda de aytomovil

M, f
i / L Momento torsionants an ef gje de una
[3+]
=
8

’ M moledora de acero

Momentos flaxionantes en lg flecha de
un autornbvil

n, tﬂ""‘““‘\ .
" Aceleraclén vertical del centro de
| e U il PRI

gravedad de un avién de combate

{ Presiones en un olenducto

Aceleraciones verticales centro de
gravedad de aviones comerciaies

TIBMPO e

Figura [I-4: Ejemplos de sistemas sometidos a esfuerzos ciclicos

b} Vida de Fatiga

Se define la vidu de fatiga de un componente o material como el numero total de ciclos
de esfuerzos necesarios para causar la falla (V). Como se dijo antes, la vida de fatiga se puede
dividir en tres etapas: iniciacion de grietas (Vi), la propagacion de grietas () y la fractura
subita. Por lo tanto, se puede establecer la vida de fatiga en términos de la cantidad de ciclos

Como:
V}, = V, + ."\";,

en la que V;= cantidad de ciclos que se requieren para iniciar una grieta discernible: que esta
influida principalmente por factores como ¢l nivel de esfuerzos, concentradores
mecanicos de esfuerzos, imperfecciones cristalinas del material y condiciones

del medio ambiente
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&, = cantidad de ciclos que se requieren para propagar o hacer crecer las grietas o
forma estable hasta un tamaiio critico. después del cual se presenta la fractura
subita: es afectado principalmente por el nivel de esfuerzos. la orientacién

microestructural y el medio ambiente

Se observara que no se incluve la etapa de fractura subita en Ny puesto que es la fase
terminal en la falla de fatiga de un material, sucede con mucha rapidez y contribuye muy poco a

la vida total.

En su inicto, las grietas de fatiga se forman debido a un mecanismo de deslizamiento.
Esta parte de la grieta de fatiga se orienta en forma cristalografica a lo largo del plano de
deslizamiento y con frecuencia se le conoce como etapa  del crecimiento de gricta. Mas
adelante se estudiard en este capitulo ¢l mecanismo de inicio de fas grietas de fatiga. Con el
tiempo, el plano de agrietamiento se hace evidente en forma microscopica v es perpendicular a
la direccion del esfuerzo maximo de tension.  Esta parte se llama etapa I o erapa de

propagacion.

La cantidad relativa de ciclos que entran en la etapa I v en la etapa Il depende
principalmente del nivel de esfuerzos. A niveles bajos de esfuerzos se requieren muchos ciclos
para inictar y desarrollar una grieta. A medida que se incrementa ¢l nivel de esfuerzos. la mayor
parte de la vida de fatiga la ocupa el inicic de las grietas. Por el contrario, con niveles
relativamente altos de esfuerzos, las grietas se forman temprano en la vida de fatiga. Con base

en esle principio, las fallas de fatiga se dividen en dos categorias:
I. Fatiga de ciclo alto:  Asociada con esfuerzos bajos (por lo general mas de 10° ciclos).

. . . . N S
2. Fatiga de ciclo bajo: Asociada con esfuerzos altos (v por lo general de menos de 10

ciclos).

Aunque su frontera no es definida, las regiones de ciclo bajo se producen con niveles de
esfuerzo y con frecuencia lo suficientemente grandes como para producir deformaciones

plasticas en el componente a prueba o en servicio.



(1) Comportamiento Esfuerzo-Vida (S-N)

Un método comiin que se usa para estudiar la vida de fatiga utiliza cargas ciclicas de
amplitud constante. En la figura [I-3 se ilustran dos tipos de pruebas que se utilizan con éste
proposito. Por ejemplo, el aparato rotatorio flector que s¢ muestra en la figura [I-5a producira
los ciclos de esfuerzos inversos que se ilustran en la figura t1-2a. En esta prueba en particular, el
espécimen estd sujeto a flexion en toda su longitud; si lo consideramos una viga simple que se
deforma hacia abajo, observamos que la parte superior tiene compresion, mientras que la parte
inferior tiene una tension simultanea en direccion longitudinal. Sin embargo. puesto que esta
“viga” estd rotando en forma continua, en el material de la barra se presenta una alternacion de

esfuerzos.

(2)  Factores gue afectan la vida de fatiga

Al inicio de nuestra discusién sobre la fatiga, mencionamos que las tres principales
categorias de factores que tienen una influencia notable en el comportamiento de fatiga de los
materiales eran factores mecanicos, microestructurales y del medio ambiente. Ahora veremos en

detalle cémo cada uno de estos factores influye en la vida de fatiga de una pieza.

Sigterna Sisterna
Engranaje de reduccion de carga Espécimen de prueba /4,
S
Motor de
impuiso de [ Dm & oot § - pA'r:':gvp‘;i
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Motor Apoyo
de impuiso principal

Acoplamiento Espécimen de prueba '
p
{t)

Swema
de carga

Figura II-5: Pruebas para estudiar |2 vida de fatiga de los materiales




{a) Factores Mecanicos

Este grupo de factores tiene que ver con los aspectos mecanicos y geométricos de la vida
de fatiga. En especial se estudiaran los esfuerzos medios. la concentracion de esfrerzos v los

cfectos de superficie, puesto que pueden tener una influencia considerable en la vida de fatiga.

(i} Esfuerzos medios

La amplitud de esfuerzos (5,) ejerce la influencia mas grande en la vida de fatiza, como
lo indican las pruebas S-¥. Sin embargo. el esfuerzo medio (o,,) también afecta en forma

unportante la vida de fatiga. Estos esfuerzos. que se ilustraron en las figuras -2 y 11-3. se

expresan de manera cuantitativa como sigue:

Gmux _Gmitl

G([ = 7 ( l )
Gl a +Gmm

Ud __ Zmax - (2)

En lo fundamental, el efecto de incrementar el esfuerzo medio (pasando de compresion a

tension) es una reduccion en la vida de fatiga.

Otro término que se usa para describir la relacién entre Spmox ¥ Omn S€ denomina R

(relacion de esfuerzos), es definida como sigue:

Gmin
R=—" (3)
O

Mx

Esta refacion puede variar de -1 a +1. Por ejemplo, si el esfuerzo se invierte por

COIﬂpletO (Gmin = “Gma.r)a R

= 1. A medida que el

o
valor de R se aproxima a )
. 2 #
+1. el rango de eslierzos g °
o
k-
(c,) tiende a cero vy la g
£
carga  se  convierte en
. Ciclos hagtaia lalta Cictos hasta ta faka
mondtona (constante), FEl @ “ o

clecto de que R se vuelva Figura iI-6: La vida de fatiga con respecto a la relacién de esfuerzos

mas  positiva  es  un

mcremento en la vida de fatiga, como se muestra en la figura 11-6 (b).



(i} Concentracion de esfuerzos

El efecto neto de los concentracores de esfuerzo es reducir la vida de fatiza. Los
coucentradores de esfuerzo pueden consistir en clavijas, listones, surcos, perforacinnes o
regiones roscadas. Pricticamente. cualquicr muesca o discontinuidad puede producir efectos de
concentracion de esfuerzos. aunque por io general, mientras mas agudo sea el cambio geometrico

(el radto en la raiz de [a muesca). serd mayor el efecto.

La influencia de las muescas se evalia al comparar curvas S-V con muesca y sin muesca
en el mismo material. A partir de estas curvas. se puede desarrollar un factor de sensibilidad de
muesca ¢, de tal manera que {os valores relativamente altos ndican un material sensible a las
muescas, mientras que los valores bajos implican un material menos sensible. La sensibiiidad
relativa a las muescas se incrementa con una resistencia de tensién mayor y con la severidad

(agudeza) de la raiz de ta muesca.

(i) Efectos de superficies

En la mayor parte de fas pruebas de fatiga y las aplicaciones de servicio, los esfuerzos
maximos tienden a presentarse en la superficie del material. Por lo tanto, ademas de los
concentradores de esfuerzos, la vida de fatiga es sensible en especial a las condiciones de la
superficie. Los principales factores que se deben considerar son el acabado de Ia superficie

(rugosidad), las propiedades de la superficie v los esfuerzos residuales.

(a) Acabado de la superficie

En esencia, las marcas del maquinado son muescas o surcos pequenos que producen (a
accion cortante de una herramienta en ia superficie de un componente. A medida que el acabado
de la superficie se hace mas 4spero, aumenta la profundidad de esas muescas y er forma
correspondiente, disminuye la vida de fatiga representada por el total de ciclos hasta la falla. Por
¢jemplo, considérese los efectos del acabado de fa superficie y del tipo del procedimiento de
acabado que se presentan en la tabla 1. Estos datos demuestran con clanidad que el tipo de
operacion de acabado y la superficie que resulta tienen una influencia considerable en la vida de

fatiga,



Tabla 1: Efectos del acabado de la superficie en Iz vida de fatiga. (Acero SAE 3130

Acabado de la superficie Vida de fatiga
Operacion V_I.Lm pin {ciclos)
Torneado 267 105 24.000
Pulido a mano (parcialmente) 0.15 6 91.000
Pulido a mano (.13 5 137.000
bsmerilado 0.18 7 217,000
Esmerilado v pulido 0.05 2 234,000

(b}  Propiedades de la superficie

Las propiedades de muchos materiales de ingenieria se alteran con los procesos de
fabricacion y acabado. Si estos cambios se producen exclusivamente en la superficie del
material, su vida de fatiga se puede afectar de modo importante. Se puede clsificar a estos
cfectos en aquellos que disminuyen la vida de fatiga y aquellos que ta incrememtan. La
deposicion electroquimica (galvanoplastica) de un metat en la superficie de otro, por ejemplo, un
recubrimicnto de cromo en el acero para mejorar la apariencia o la resistencia al desgaste, puede

'
disminuir la vida de fatiga por los esfuerzos de tension v los efectos quimicos ascciados con la
capa de recubrimiento. Si esta capa se agrieta, se puede reducir mucho la etapa del inicio de las
grietas de fatiga, con la disminucién correspondiente en la vida de fatiga. Bdsicamente,

cualquier proceso que permita o facilite el agrietamiento de la superficie de un material

contribuye a disminuir la vida de fatiga.

Por el contrario, algunos procesos que afectan las propiedades de la superficie pucden
lener un efecto benéfico al retardar el inicio de las grietas en las capas superficiales. Estos

procesos incluyen aleaciones de superficie selectiva v la modificacion con técnicas de laser.

(c) Esfuerzos Residuales

Con frecuencia quedan estuerzos residuales producidos por el endurecimiento por
deformacion en un material que ha tenido deformacion plastica durante su procesamiento. Si
esos esfuerzas son de tension, pueden promover el agrietamiento de fatiga v reducir la vida de

fatiga, dependiendo de su magnitud y orientacion.  Por lo tanto, en cualquier material o
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componente que estard sujeto a condiciones de fatiga se deben evitar estuerzos residuales de

tension.

Por otra parte, los esfuerzos residuales de compresion en la superficie del material
compensan ei etecto de los esfuerzos de tension aplicados, Puesto que en muchas aplicaciones
los esfuerzos maximos de tension se presentan en la superfieic, por lo general los esfuerzos
residuales de compresion aumentan la vida total de fatiga. Esta condicion se puede obtener
cuando se induce en un material una deformacion plastica no uniforme. Por ejemplo, una
practica comin para desarrollar esfuerzos residuales de compresion en la superficie de un
material es el golpeteo (shot peening), que consiste en dirigir contra la picza una corriente de alta
velocidad de esferitas de acero. Este procedimiento es obligatorio en ciertos tipos de reparacion

que se hace en los aviones, principalmente en la limina que da al exterior.

r

A pesar de que en general cualquier técnica que introduzea estuerzos residuales de
compreston beneficia a la vida de fatiga. se debe hacer una observacion precautoria. Los
esfuerzos restduales de compresion en fa superficie de una pieza, necesariamente deben ser

balanceados por una cantidad igual de esfuerzos de tensién en otra parte del componente para

que exista una cendicidn
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S‘-.s’\/'.que se ilustra en la figura [I-7. Este ejemplo presenta datos de especimenes del mismo acero
con muescas y sin muescas. junio con {a influencia del golpeteo. Lo mas notable es que la
disminucion de la resistencia de fatiga producida por las muescas se restablecio por completo
cuando lfas barras se golpetearon. Con toda certeza esto demuestra el efecto benético de los

esfuerzos residuales de compresion.

(b) Factores Microestructurales

El disefio estructural y los tactores mecdnicos que se mostraron previamente, tienen una
influencia muy marcada cn el comportamiento a la fariga de los materiales tecnolégicos. Por
csto, no es de sorprender que se pueden obtener mejoras importantes en la vida de fatiga por
medio de un disefio apropiado y la atencidn cuidadosa a los factores Mecanicos que intervienen
en una situacion particular de fatiga.” Es posible que no scan tan importantes los incrementos de
la vida de fatiga que se puedan obtener con cambios en la microestructura, pero de todos modos

estos juegan un papel importante en el comportamiento de los materiales de ingenieria.

Los factores microestructurales detcrminantes de la vida de fatiga de un matcrial
meluyen al tamaiio de grano de los cristales del material: mientras més grandes sean los granos,
menor serd la vida de fatiga. Aparentemente un tamafio pequeiio de grano inhibe las etapas
iniciales de la fatiga porque en ese momento la grieta crece a una escala cristalografica. Puesto
que las fronteras de grano son defectos cristalinos v un tamafio pequefio de grano implica mas
regiones de fronteras de grano, esta caracteristica tiende a impedir la etapa I del crecimiento de

arietas.

Las inclusiones metalicas de otros materiales o las particulas precipitadas como
impurezas en una aleacion tienen una influencia grande en el inicio de las grietas de fatiga,
debido a que acthian como concentradores de esfuerzos v facilitan su inicio. En el caso de una
grieta que se propaga (etapa II), su efecto puede ser mixto. Dependiendo de ciertas
circunstancias estas particulas pueden ayudar o inhibir 1a propagacion de grietas. Por ejemplo, si
su interfaz con la matriz® es débil, la separacion entre las particulas v la matriz en frente de la

raiz de la grieta puede acclerar el crecimiento de Ja grieta. Por otra parte, si las particulas estan

- SE DENOMINA LA MATRIZ AL MATERIAL QUE CONFCRMA LA MAYOR PARTE DE LA ALEACION.
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cnlazadas fuertemente a la matriz, la fractura de la propia particula o el desvio de la urieta

alrededor de la particula (delaminacion) puede conducir a una propagacion mas lenta de la grieta.

Tambien influye en la vida de fatica la orientacion microestructural del material:  es
menor en un espécimen que tiene una orientacién microestructural transversal a la direccion del
moldeade mecénico. lo que implica que el plano de agrietamiento es paralelo a la direccion del

moldeo.

(c) Factores del medio ambiente

Ademas de los factores mecdnicos y microestructurales, existen varios factores del
medio ambiente que afectan fa vida de fatiga. En esencia, se pueden considerar como casos
especiales de fatiga e incluyen los efectos térmicos, la fatiga de contacto vy los cfectos e

COrrosion.

(y Efectos Térmicos

Se puede considerar el efecto de la temperatura en el comportamiento a la fatiga desde
dos puntos de vista diferentes: Fatiga a una temperatura constante (elevada o baja) y fatiga

producida por ciclos térmicos (también conocida como fatiga térmica).

I. Temperatura Constante: el efecto de la temperatura en la fatiga es consistente con
su efecto en la resistencia de tension, esto es, a medida que dismminuve ia
temperatura, la rigidez aumenta. Por lo tanto, siendo mas fragil el material, se hace

mas sensible a las muescas, y esto lo hace menos resistente a la tatiga.

|

Ciclos Térmicos: ya sabemos que existe un problema de fatiga en los compenentes
sujetos a condiciones de ciclos térmicos. Esas partes pueden o no estar sujetas a
estuerzos mecanicos importantes, ademas de los esfuerzos térmicos e incluyen las
siguiente aplicaciones: moteres de combustion interna, componentes de turbinas.
hornos y equipos de tratamiento de calor, ete. En el caso especifico de las aeronaves
comerciales, el cambio de temperaturas al pasar de una altitud a otra, induce un ciclo
térmico en la estructura del avion, debido a las bajas temperaturas que predominan a

[as altitudes normales de vuelo.
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(iiy  Fatiga de contacto

La falla que se produce por la fatiga de conracto se presenta cuando las superficies sc
tocan repetidamente. Los esfuerzos que se desarrollan son mas complejos que los de la tlexion
estandar o la fatiga axial. En muchos cascs, el drea de contacto tiende a ser pequeria v los
esfuerzos resultantes son muy grandes. Fn general, {a fatiga de contacto produce tres tipes de

dafios: picaduras de superficie, picaduras bajo la superficie v escamuduras.

(i)  Fatiga por Corrosién

Se puede considerar la fatiga por corrosion como un caso espectal de la fatiga general, en
la que hay algunos efectos modificantes que resultan del medio ambiente. Pero la combinacién
de un medio ambiente corrosive con esfuerzos ciclicos puede ser mucho mas perjudicial gue
cualquiera de los dos factores al actuar por separado. Las reacciones de corrosion que crcan
picaduras u otros dafios en la superficie, pueden reducir en forma muy Importante el tiempo o los
ciclos necesarios para el inicio de las grietas por fatiga. Ademds, en un medio ambiente

corrrosivo puede incrementar mucho la proporcion de la propagacion de grietas de fatiga.

6. Materiales Utilizados en las Estructuras Aeronavales

Las aleaciones de aluminio utilizadas en la estructura de los aviones son muy fuertes y
resistentes. Las propiedades de fuerza y resistencia se miden por medio del esfuerzo wltimo (en
tension o compresion, segin sea la aplicacion que tendra el material dentro de la acronave), e

esfuerzo de fluencia y la resistencia a la fractura (tenacidad) del material.

A pesar de ser aleaciones muy livianas, algunas de ellas soportan esfuerzos altimos de
hasta 100,000 libras por pulgada cuadrada: las hay también con esfuerzos de fluencia de

alrededor de 90,000 libras por pulgada cuadrada.

Mientras que el esfuerzo Gitimo v el esfuerzo de fluencia son parametros para el diseiio
de una estructura sin grietas, la tenacidad del material es un parametro que determina la fuerza
vesidual de una estructura con una grieta. Generatmente, para aleaciones convencionales de
atuminio, la tenacidad decrece a medida que la resistencia aumenta. Una de las metas de disefio
de las aleaciones ha sido precisamente superar esta relacion entre resistencia v tenacidad. La

tigura I[-8 muestra una familia de aleaciones estructurales con una mejora significativa de
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Figura li-8: Comparacion de las aleaciones actuales con las previas.

resistencia y tenacidad. Estas mejoras hacen posible disefiar estructuras de aviones que son mas

ligeras y tolerantes al dafio.

Las aleaciones utilizadas para la estructura primaria de los aeroplanos son reforzadas
afiadiéndoles pequefias cantidades de elementos de aleacién: por egjemplo. zinc, magnesio v

cobre. Estas aleaciones generalmente se ubican en una de dos categorias:

* Serie 2000: El principal material de aleacién es cobre ¥ es aproximadamente e| 4%
del peso del material. Pequefias cantidades de magnesio también se agregan para

aumentar |a resistencia del material.

* Serie 7000: Su principal elemento de aleacién es el zinc y consiste de 5 a § por
ciento del peso de la aleacién. Es usual agregar pequefias cantidades de cobre y

magnesio para aumentar la resistencia.

7. Tipos de Fuselajes

El fuselaje es la estructura priacipal o cuerpo del avion. En ¢l se encuentra el espacio
necesario para la carga, controles. accesorios. pasajeros y cualquier otro equipo que se licve

“dentro” del avion. En los aviones monemotores también contiene al motor.
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En general. existen dos tipos de construccion de fuselajes: el tipo de wrmudura y el tipo
monocogue. Un fuselaje de armadura se construye. generalmente, a base de tuberia de acero
soldada, de tal manera que todos los miembros de la estructura puedan soportar cargas tanto de
tensién como de compresién.  En algunos aeroplanos. especialmente los mas ligeros, las
armaduras se construyen de aleaciones de aluminio ¥y para unirlas se remachan o atorniilan para
formar una sola pieza formando los refuerzos cruzados con tubos o rodillos hechos de ios

mismos materiales usados en e resto de |a estructura.

a) El Tipo Monocoque

Un fuselaje dei tipo monocoque (del griego un solo casco) obtiene su fucrza
directamente de la piel o cubierta para soportar los esfuerzos principales. El disefio monocoque

se divide ademas, en tres clases:
[. Monocoque
2. Semi-monocoque
3. Celdareforzada

La construccidn de monocoque puro usa cuadernas ¥ armazones de marco (ambas
forman las “costillas™) y bulkheads para formar el fuselaje, pero la piel es la que saporta los
esfuerzos en su mayoria. Como no se utilizan elementos rigidizantes, la piel debe ser lo
suficientemente fuerte para conservar la rigidez del fuselaje. Por lo tanto, el mayor reto en [a
construccion monocoque es hacer una estructura fuerte y resistente sin hacerla excesivamente

pesada.

Para superar el problema peso / resistencia en la construccion monocoque, se desarrolld

una variacion llamada semi-monocogque.

En la construccion semi-monocoque. adicionalmente a las cuadernas. armazones de
marco y bulkheads, existen refuerzos longitudinales. El tipo de celda reforzada tiene la piel
completamente reforzada por una estructura completa por debajo, es decir que el avion requiere

la piel iinicamente para conservar una forma aerodinamica,

Aunque en una nusma estructura existan los tres tipos de construccion en diferentes

dreas, se considera que la mayoria de aviones modernos son del tipo semi-monocoque.
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b El Tipo Semi-monocoque

Los fuselajes semi-monocoque se construyen principalmente de afeaciones de aluminio y
magnesio, aunque el acero y el titanio se encuentran en dreas que sufren gran desgaste. Los
estuerzos principales de flexién son absorbidos por los largueros, los cuales usualmente cuentan
con varios puntos de soporte. Los largueros se complementan con otros miembros logitudinales.
denominados tirantes en inglés. Los tirantes son mucho mas numerosos y de peso mas ligere que

los largueros principates.

Los elementos estructurales que dan la forma sobre un plano vertical son las cuadernas,
marcos y bulkheads. Los mas pesados de estos elementos se encuentran localizados a intervalos
para absorber cargas concentradas v en puntos en [os cuales se fijjan otras unidades, como las

alas, motores y estabilizadores.

Los siranies, mas livianos que los largueros, se usan en realidad como “relleno™
Aunque fienen cierta rigidez. sirven principalmente para dar forma y fijar la ptel para formar el
fuselaje. Los largueros sostienen las cuadernas v marcos, los cuales a su vez, sostienen los

firantes. Todos ellos unidos forman un fuselaje rigido.

La verdadera diferenciacion entre cuadernas y marcos, largueros vy tirantes, etc. solo la
pueden dar los fabricantes de los aviones, va que ellos deciden como llaman a los elementos de

sus productos,

Los targueros y los tiranies previenen que el fuselaje sea deformado por esfuerzos de
tension v compresion. Los firantes generalmente se hacen de una sola pieza de aleacion de
aluminio y se diferencian de los largueros en que éstos pueden fabricarse de varias plezas

remachadas entre si.

El disefio semi-monocoque tiene varias ventajas sobre el de armadura. Las bulkheads.
marcos, cuadernas, tirantes v largueros facilitan el diseiio y la construccion de fuselajes
acrodindmicos y proveen rigidez y resistencia a la estructura, La principal ventaja. sin embargo,
consiste en el hecho de que la integridad estructural no depende de pocos miembros que proveen
rigidez y resistencia. Esto significa que un fuselaje semi-monocoque. por concentrar los
cstuerzos en la piel exterior. puede soportar dafios estructurales considerables y seguir teniendo

la fuerza y resistencia para funcionar normalmente.
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¢)  Fuselajes Anchos y Angostos

Las tendencias de construccion de aviones comerciales modernos, todos con estructuras
semi-monocoque, buscan optimizar la capacidad de carga util en et interior, a la vez que tratan
de scr un poco conservadores en el disefio de la estructura. las monturas de las alas v otros
componentes. Para lograr este objetivo, la industria ha desarrollado aeronaves de fuseluje ancho.
IEstas nuevas aeronaves se distinguen de sus predecesores por una capacidad mayoer de carga.
Generalmente tienen una mayor capacidad de pasajeros (del 16 al 20%) que su equivalente en

fuselaje angosto y una mucho mayor capacidad de carga (del 20 al 30 %0).

Un claro ejemplo de esta tendencia son los B757 y B767. Elsegundo es una version de
fuselaje ancho del primero. Las diferencias a nivel estructural, sin embargo son grandes. Como
se vera mas adelante, por tener una seccién transversal mayor, fas cargas provocadas por la
presurizacion son mucho mayores vy la estructura, por lo tanto, debe ser mas resistente. Por otro
lado. el hecho que esta estructura sea mas resistente Y tenga componentes mas grandes resulta en

una mayor vida de fatiga,

El por qué de esto, lo podemos observar en los ensayos de fatiga realizados en los
laboratorios: aunque un material sea sujeto a fatiga, el especimen se puede dimensionar de ta!
manera que bajo las cargas impuestas nunca fallara por fatiga. Este es el caso de los fuselajes de
cabina ancha. Como sus ¢lementos son de dimensiones Mmayores, son menos propensos a la
fatiga de materiales, pues aunque las cargas que soportan son mayores, los estuerzos que el

material debe absorber en general son menores. Por esto, los nuevos aviones de fuselaje ancho,

Junto con la experiencia de los fabricantes para evitar la fatiga del material, estan mucho menos

expuestos a ios efectos negativos de la fatiga de materiales sobre sus estructuras de lo que estan
los mas antiguos de fuselaje angosto. Sin embargo, con el mantenimiento adecuado, los aviones
de fuselaje angosto pueden exceder por mucho su meta de disefio. Como se puede observar en [a
tabla #2. la mayoria de {os modelos que existen han sobrepasado su meta de disefio, aunque
Imuchos que salieron de la fabrica configurados para el transporte de pasajeros. actualmente se
utilizan para el traslado de carga, no por no ofrecer la seguridad necesaria sino por carecer de las

comodidades que tienen los modelos mas modernos para el manejo de pasajeros.



Tabla 2: Estadisticas del Inventario Mundiai de Aeronaves de Fuselaje Angosto (Sep. 1995)

Fecha Aparatos Vida Promedio
Modelo Producidos  Activos ég:;lcii Meta de disefio ?:Criggn;eo ?;ggf;ii:g d(zr:g:f
diseno
25.000 vuelos 75 70.200 27.67
DC-8 336 306 1659 50.000 hrs 253 140.000
20 aros 306 - -
40,000 vuelos 713 102,000 24.25
DC -9 076 881 1965 30,000 hrs 840 78.000
20 afios 698 - -
60,000 vuelos 15 - -
B 727 1819 1176 1964 30,060 hrs 529 - -
20} afos 390 - -
75000 vuelos 20 - -
B 737 2706 2490 1968 51,000 hrs 223 - -
20 afios 290 - -
50.000 vuelos 0 50,000 707
MD - 80 1128 1119 1980 50,000 hrs 0 50,000
20 afios 0 - -
60,000 vuelos 0 60,000 0.83
MD - 80 G G 1993 90,000 hrs 0 90,000
20 anos 0 -

B. ANTECEDENTES DE LA PREVENCION DE LA FATIGA EN LAS AERONAVES DEL

MUNDO

1.  Un poco de historia

Siguiendo la Conferencia sobre Flotas Antiguas, que tuvo lugar en Washington en Junio
de 1988, la Asociacion de Industrias Acroespaciales de América (AIA, por sus éiglas en inglés) v
la Asoctacion de Transporte Aéreo (ATA, por sus siglas en inglés) establecieron un Grupo de
Trabajo para Flotas Antiguas (Ageing Aircraft Working Group), que mas tarde fue renombrado
como Grupo de Trabajo de Aseguramiento de la Aeronavegabilidad {Airworthiness Assurance
Working Group - AAWG). Compuesto por operadores, fabricantes y miembros regulatorios, la
tarea del AAWG es determinar si las recomendaciones sugeridas por sus Grupos de Trabajo

Estructurales (STG, en inglés) son apropiadas o no.

El AAWG forme Grupos de Trabajo de Estructuras. los cuales fueron originalmente

conocidos como Structures Working Groups (SWG) vy luego como Structural Task Groups
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(STG). para siete tipos de aeronaves de fuselue ngo.s‘m?: los British Aircraft Company {BAC)
t-11, Fokker (I) 28, Boeing (B)707/720. B727. B737. McDonell-Douglas DC-8 v DC-9. Cuatro
aviones de fuselaje ancho fueron incluidos en el programa: el Lockheed-1011. B747. DC-10 v
Airbus (A)300B4. Se espera que otras series de avienes sean incluidas en la lista en el futuro

cercano. El programa de flota antigua (Ageing Fleet) esta comprendida de S dreas principales:
¢ Revision de Boletines de Servicio
* Control v Prevencion de la Corrosién
¢ Guias de Programas de Mantenimiento
* Revision del Programa de Inspecciones Estructurales .

* Asesoria de Reparaciones Estructurales

2. Conceptos de Diseiio de Aeronaves

McDonell-Douglas ha fijado sus metas de disefio para una vida atil y econdmica de 20
afios, coincidiendo con el plazo minimo de 20 afios de amortizacién por parte del comprador.
Para garantizar que el aparato estard libre de problemas de fatiga en ese periode, la estructura se

construye para soportar 40 afios de servicio activo.

Para lograr esto, varios factores deben considerarse en el diseiio de los componentes que
principalmente han de soportar la carga tmpuesta en servicio. Se debe considerar. no s6lo la
cantidad de material requerido para prevenir una falla estructural bajo condiciones extremas de
carga, sino ademds, la cantidad de material necesaria para mantener la integridad estructural,
mientras ciertos niveles de dafio no detectado existen en la nave. Los fabricantes deben

constderar, asimisino, qué tanto material usar. de tal manera que el avion sea resistente a |a fatiga

durante su vida activa.

Desde los afios 60°s las estructuras aeronavales fueron disefiadas para ser del tipo de
falla segura (fail safe). Bajo esta filosofia, los componentes deben ser capaces de soportar las

cargas producidas en vuelo después de que un sélo elemento ha fallado: si los componentes

7

SE DIFERENGIA UNA AERONAVE DE FUSELAJE ANGQOSTO DE QTRA DE FUSELAJE ANCHO DEBIDO A OQUE iAS
ESTRUCTURAS SON COMPLETAMENTE DIFERENTES, A PESAR DE VERSE SIMILARES. VER EL CAF'fTULO CORRESPONDIENTE
A LAS DEFINICIONES,
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principales, como los largueros, sufren una talla parcial o completa, el aparato sera capaz de

volar con seguridad hasta que el problema sea descubierto en la siguiente inspeccion de rutina.

El disefio de falla segura. combinado con una inspeccion adecuada cs la base de la
estructura toterante de datio. St embargo, bajo la fitosofia de disefio de tolerancia de daio. los
operadores reconocen una [imitacton primaria del principio de falia segura: no contempla

situaciones mas complejas, como varios elementos agrietados a la vez, por ejemplo. Por lo tanto.

¢l trabajo de mantenimiento debg realizarse de acuerdo con los hallazgos de la inspeccion. no
seghn la programacion.

Los aviones mas recientes, como el B757, el FI100 y otros han sido disefiados para ser
tolerantes al daiio desde ef principio. Mas ain, algunos fabricantes como Airbus han introducido
en aeronaves antiguas la filosofia de tolerancia de dafio mediante la implementacion de boletines

de servicio.

3. Fatiga y Corrosién

Ciertos componentes esenciales tienen una vida de servicio fija, depués de la cual son
descartados. Tipicamente, cada componente de este tipo esta diseflado para funcionar tres veces

el tiempo de su vida util proyectada para reducir la probabilidad de falla a un limite aceptable.

Para estructuras que no tienen vida finita, una de las mayores preocupaciones es que las
arietas puedan propagarse lo suficiente como para debilitar fa estructura, segiin ef avidon acumuia
cictos de vuelo. Aldisefiar un nuevo avion, deben considerarse los factores de crecimiento de las

arietas y la facilidad de detectarlas antes de que constituyan un peligro.

Las pruebas simuladas de fatiga proveen una buena fuente de informacidn.
especialmente para la determinacion de la vida util estimada. Tanto los sistemas existentes comao
proyectados son colocados en bancos de pruebas v se someten a cargas ciclicas. Asi, el disefio
puede ser modificado, o un boletin de servicio puede ser creado para corregir deficiencias en los

sistemas que se hallan en operacion.

La corrosidn es un problema igualmente serio que. ademas, reduce ef drea transversal de
una cstructura, reductendo asi su integridad. Mas aun, puede asociarse con grietas causadas por
tatiga. ciertos tipos de corrosion pueden producir concentraciones de esfuerzos, las cuales
aceleran el crecimiento de las grietas. Hoy cn dia, la industria aeroespacial tiene un mucho

mejor entendimiento de los materiales usados en la construccidon de la mayoria de aeronaves
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conkrcialcs. Actividades como eliminar aleaciones susceptibles a fa corrosion ¥ propensas al
crecimiento de grietas han reducido estos fendmenos a niveles controlables. Al contrario de la
fatiga, la gravedad del dafio es proporcional a la edad calendario del avién, condicioncs
ambientales y fa calidad del mantenimiento que ha tenido. Actualmente, las nuevas generaciones

de aviones tienen control de la corrosion incluido en sus programas de manteninticnto.

4. Programas Structural Inspection Document (S1D)

El objetivo de los programas SID (por sus siglas en inglés) es modificar el programa de
mantenimiento de rutina para detectar dafios provocados por fatiga antes de que comprometa la
seguridad de la aeronave. Esto fue logrado, inicialmente. especificando procedimientos para
analizar la tolerancia al daiio de 1a estructura y luego haciendo un muestreo de una seccion

transversal de cada modelo de avion en servicio activo, para determinar areas de inspeccion.

Gracias a ese andlisis, ahora existen lapsos establecidos que definen los tiempos o ciclos
que pueden transcurrir antes de que sea necesario inspeccionar el aparato. Si se encuentra
evidencias de agrictamiento o de corrosién, la estructura debe repararse inmediatamente, Segitn
el avidn envejece, mds partes def mismo son sujetas a investigaciones de este tipo. Nuevas
téenicas de inspeccion, tales como rayos X, infrarrojos, ultrasonido y corrientes parasitas de
Foucault (corrientes pardsitas) han reducido e tiempo que la aeronave debe permanecer en

tierra debido a dichas inspecciones.

Los programas de muestreo son una invaluable fuente de retroalimentacion para los
miembros reguladores. Dicha informacién puede usarse para identificar qué tipos y modelos de
avion son particularmente sensibles a cierto problema, salvaguardando de este modo las flotas de

csos modelos especificos alrededor del mundo.

C. RESISTENCIA A LA FATIGA

La resistencia a la fatiga juega un rol muy importante en la satisfaccion de las metas de
disefio en cuanto a durabilidad. Una vez que los criterios de disefio se han establectdo v las
cargas externas son determinadas, se puede comenzar a trabajar en los detalles estructurales. La
resistencia a la fatiga puede cuantificarse y controlarse escogiendo niveles apropiados de
esfuerzos en la operacion. detalles de disefio y materiales apropiados. Como el avion esta
compuesto de muchos componentes v detalles estructurales separados, una buena torma de

unirlos es determinante de la resistencia a la fatiga de toda la estructura.



D. CARGAS SOBRE LA ESTRUCTURA

Los analisis de fatiga intentan tomar en cuenta todas las cargas experimentadas en
servicio normal por la aeronave. Fstas cargas difieren significativamente de las cargas limites

utilizadas para la “estdtica” del diseito. las cuales se encuentran, aproximadamente. una vez en la

vida de la estructura.

La severidad del efecto de diferentes cargas de operacion sobre el rendimiento contra la
fatiga puede compararse en términos de dajio causado por la fatiga. El esfuerzo medio. el
esfuerzo alternante y la frecuencia se obtienen del andlisis practicado a las condiciones normales
de operacidn en sus cargas v los esfuerzos a que someten la estructura. El dafio debido a cada

tipo de carga se calcula utilizando una curva S-N'y una teoria de dafio acumulative, por ejemplo.

la de Miner.

Las curvas estandar -V son dtiles sélo en el caso de una condicion de cargas repetitivas
v de magnitud constante. Un avion se sujeta a miles de ciclos de carga que varian ampliamente
de magnitud. Los investigadores han encontrado que el dafio producido por estos ciclos es

acumulativo y han desarrollado diversos métodos para contabilizar este dafio acumulado.

Boeing utiliza la teoria de acumulacion linear de dafio, desarrollada por Palmgren v
Miner para contabilizar la acumulacién de dafio. E método Palmgren-Miner establece que el
daro acunndativo por fatiga es igual a lu suma de los dafios causados por todos los ciclos. La

falla ocurre cuando esta suma es igual a 1, por ende

. i
Dait o acuntulado por fatiga = Zﬁv—
A

U

enelcual mi = namero de ciclos con esfuerzos idénticos soportados, y

Ni numero de ciclos con esfuerzos idénticos hasta la falla (curva S-V)

Esta teoria es coméinmente conocida como ef método de Miner. La figura 11-9 muestra ei

danio acumulado durante un ciclo de vuelo,
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Figura II-9: Ei dafio acumulade durante un ciclo de vuelo

[.  Evaluaciéon del dafio acumulado

Durante un vuelo tipico, la superficie inferior del ala se ve expuesta a una gran cantidad
de momentos causados por las variaciones atmosféricas. Estos momentos provecan esfuerzos de
diferentes magnitudes en la piel del ala. Un calculo tedrico de la reduccion de Ja vida de fatiga

debido a estos esfuerzos se muestra en fa figura 11-10.
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Ciclos para |a faila

Esfuerza medio Viento | MNo! de ciclos | Ciclos para la
KSI* F.P.5.x| devuelos falla n/N
n N
10 5 20 400,000 5.0 x 1072
7 10 329,000 312 x 1070
10 4 275,000 2.84 x 1673
15 3 10 300,000 3.33 x 1073
5 5 250,000 2.0 x 1070
8 2 175,000 1.14 x 1073
Eon/N = 17,43 x 1072
= 00617

* Valores hipotéticos - No se refieren a ninguno de los
valores mostrados en las graficas.

Figura I1-10: Los factores que se utilizan para calcular tecricamente la reduccion de fa vida de fatiga, debido al dafc acumulady




.  Esfuerzos que Causan Fatiga en las Estructuras

Aeronavales

Hasta ahora se ha hablado de [a fatiga de materiales en general, de Iz teoria desarrollada
al respecto, de los efectos que tiene sobre (ops componentes y como los afecta segun su
geometria. A partir de aqui, el estudio se centrara en los efectos de 1a fatiga de materiales en los
componentes estructurales y mecanicos de las aeronaves. Veremos a continuacion los esfuerzos

que provocan fatiga en varios de los elementos y componentes de una aeronave.

A. VIBRACION

La vibracién que el manejo en tierra, el mxeo'?, el accionamiento de las superficies de
vuelo (flaps, slats, alerones) produce en las alas, asi como las vibraciones normales en vuelo son
la principal fuente de esfuerzos que provocan fatiga en la estructuras de las alas. ver figura 111-1.
Las alas deben soportar este tipo de vibraciones en toda su estructura- desde las pieles externas

hasta los largueros principales que componen su estructira.

Otras partes de la estructura, como las monturas de los estabilizadores horizontales v
vertical, junto a los estabilizadores mismos sufren vibraciones que dependen de muchos factores,
por ejemplo, el factor de Mach con que se desplaza el avion, las condiciones ambientales
(turbulencia, lluvia, etc.), el movimiento de las superficies (elevadores y timon), maniobras en
vuelo, etc. Sin embargo, por tratarse de estructuras ntucho més resistentes, los efectos de la

fatiga en ellas tardaran mas en aparecer.

Una fuente importante de esfuerzos que provocan fatiga en las alas sucede en el
momento en que la aeronave toca tierra: las alas hasta ese momento sostenjan al avion en vuelo.
a partir de que el avion se apoya en la tierra por medio de sus trenes de aterrizaje, reciben un
cambio repentino en la direccion de la carga y luego quedan colgando en voladizo {en la mayoria
de los aviones comerciales modernos) de tal manera que el sentido del momento de torsion sobre
fas alas se invierte, aunque reduce sy magintud (el peso del avidn en vuelo es mayor que el de las

alas sotas). Y. dade que los tanques de combustible se encuentran en las alas, este cambio

" FL FaXEQ CONSISTE EN EL DESPLAZAMIENTO POR TIFRRA DE UNA AERONAVE POR SUS PROPIOS MEDIOS.



(8]

/\/\

o]
z
©
o @
= 2 2 o
Q = k=]
8 b= N ko] [t = o]
E c @ ! o) a 9 b=
a i< ] o T 0 oo =
= = “w = o o] = a
7 o a o c & a I o ]
w = O ie] b ‘5 5] = = o & Q
W+ g % © uZ 3 Crucero a = © 5 o
5 © @ T Q b w O o
— <I w 7] = ]
= Q. 2.
=3 8 o] = g— 3
i L BT =

3

Tiempo

Figura IIl-1, Esfuerzos producidos por un ciclo de vuelo en un avién comercial.

también depende de la cantidad de combustible con que cuente el avién al momento de llegar al

suelo (ver figura UI-1)

Al rodar sobre la tierra. la superficie no uniforme del suelo transmite vibraciones desde
las ruedas hacia las monturas del tren de aterrizaje, en todos sus puntos de unién con el resto de
ta estructura. Aunque los trenes de aterrizaje y rodaje cuentan con amortiguadores de impactos.
los fabricantes recomiendan hacer un overhaul de los mismos cada cierto tiempo, asi como
mantener inspecciones periddicas para descubrir en sus etapas mas tempranas cualguier indicio
de agrietamientos por fatiga.

Otras fuentes menores de vibracion. tales como caminar por los pasillos. acomodarse el
pasajero en su asiento, el rodaje de los carritos de servicio, etc. influyen en menor medida en la
fatiga del material del avidn, pero en ciertos casos (generalmente extremos) una de estas
situaciones rutinarias puede legar a ser el punto inicial de una fractura provocada por la fatiga

del material.

B. PRESURIZACION

La presurizacion de la cabina, que permite la respiracion de los pasajeros y pilotos sin el
uso de equipo especial de respiracion, provoca un esfuerzo particularmente grande al fusclaje.
lste esfuerzo es comparable a un incremento de presidn dentro de una tuberia. el cual causa

esfuerzos de tension a lo ancho de la piel del tubo (figura 111-2).




Fy
Cabina presurizada, mostrando fa ubicacion
del corte ABCD. La presion interna causa
esfuerzos de tension a lo largo de fa circunfe-
rencia (hoop-stress) del dsble de magnitud
de |os que van a lo largo del “tubo™.

Figura lli-2: Esfuerzes provocades por la presurizacion sobre la piel del fuselgje.

El fuselaje de los aviones esta formado por una estructura hecha a base de perfiles de
aluminio y cubierta con laminas del mismo material. las cuales se unen entre st por medio de dos
tipos de juntas: a tope (burt-splices) y traslapadas (lap-joints). Estas Gltimas son las que sufren
la tension causada al presurizar la cabina y de no tomarse las medidas respectivas (inspeccionar
y/o modificar el drea) pueden aparecer grietas de grandes dimensiones, como las que provocaran
(ue un avidn en vuelo perdiera una gran parte del fuselaje de la cabina de pasajeros hace algunos

anos.

Por otro lado, et hecho de que no todo el fuselaje se presuriza (los espacios para el tren
de aterrizaje, los tanques de combustible. entre otros) provoca esfuerzos no uniformes en la

geometria del avion.

Esta no uniformidad de los estuerzos es compensada con una estructura no uniforme, la
cual esta disefiada para absorber mayores esfuerzos en ciertas areas v, aim dentro de esas areas.

puede absorber mayores esfuerzos en ciertas direcciones especificas.

Mas adelante se presentard con mas detalle el tipo de dafios que pueden producir la

latiga del material y fa importancia de la distribucidn de las cargas en toda la estructura.




C. CicLos DE VUELD

Los ciclos de vuelo consisten en un taxeo de salida. un despegue. un vuelo nivelado con
el tren de aterrizaje retraido. un aterrizaje v un taxeo de entrada. Como se mosiro anteriermente,
cada una de estas etapas incluye un conjunto de esfuerzos para la aeronave. la cual debe
absorberlos todos en cada vuelo completado. Los fabricantes saben esto y han adoptado como
medida estandar del uso de los aviones el nimero de ciclos de vuelo completados. Segiin eso,
todos los programas que cxisten para la implementacion de modificaciones o inspecciones
relacionadas con dafios por fatiga tienen en lugar de una fecha limite, un nimero determinado de
ciclos de vuelo para ser efectuados. El niimero de ciclos del limite es diferente para cada modela

de avion (ver tabla # 1) y coincide, generalmente, con ia meta de vida atil del disefio.

D. EJEMPLO ILUSTRATIVO

L. Pruebas de hidro-fatiga en un fuselaje Boeing 707

Las pruebas de fatiga constituyen siempre un factor importante para la determinacion del
rendimiento a [zirgo plazo de cualquier material o estructura. Sélo por medio de pruebas que
simulan las condiciones reales de trabajo es posible hacer predicciones acerca de la vida de
servicio. Esto es particularmente cierto para las estructuras de las aeronaves. FI fuselaje
cuidadosamente integrado de un avién moderno debe soportar una variedad de esfuerzos
cambiantes. El efecto de estos esfuerzos a lo largo de un periodo de affos puede ser previsto solo
por comparacion con estructuras similares que han estado en servicio durante un largo tiempo.
Si dichas estructuras similares no existen, la vida de servicio deberd ser simulada. Esta es [a
tuncion de los tests de hidro-fatiga. Al someter la estructura a miles de ciclos de cargas
simuladas, representando afios de servicio, el efecto acumulativo puede determinarse en un
tiempo relativamente corto. En el caso del Boeing 707, las pruebas de fatiga permitieron el

estublecimiento de periodos realistas para inspeccionar la estructura del fuselaje.

Como su nombre indica, loas prucbas de hidro-fatiga es un método de andlisis de la
latiga por medio del uso de agua. Aunque las prucbas hidroestaticas no son nuevas, Boeing
redefinio la técnica aplicandola a estructuras de aeroplanos. El agua se usa para simular el efecto
de la presurizacion en una seccidn del fusclaje. Mientras ¢l fuselaje se halla presurizado, como
sucederia en vuelo, la seccion se somete a un ciclo de cargas en el aire y en la tierra. En menos

de un minuto el fuselaje absorbe los esfuerzos de un despegue, un vuelo y un aterrizaje.
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El uso de agua como elemento de prueba del fuselaje tiene una importante ventaja sobre
el uso de aire porque fa incompresibilidad del agua permite elevar o reducir rapidamente la
presion dentro del fuselaje. Si se usara aire para presurizar una seccion del fuselaje, se requeriria
un comprimir primero y luego descomprimir un volumen grande de gas para efectuar un ciclo:
esto resulta antiecondmico debido al alto costo v al tiempo que tomarta presurizar el fuselaje con

aire - un gas compresible.

Por otro lado, una seccion que se prueba con agua no necesita drenarse para aliviar la
presion. Las variactones en la presion se obtiene simplemente incrementando o disminuyendo la

presion del agua dentro de la seccion que se estd probando.

e o La seccion frontal del fusclaje

usada en las prucbas de hidro-fatiga del

B707. incluyendo la cabina de mando,
.| una puerta de servicio y una puerta de
carga. La seccidén de fuselaje se fija a

una pared grande de presién, la cual la

hace hermética; esta misma pared se

Figura [ll-3: Fuselaje montado para pruebas de fatiga. fija a un soporte. Por otro lado. el

fuselaje se cueiga por medio de cintas de aluminio. En los lugares en que van los asientos. unos
cilindros hidraulicos ejercen presion como si se tratara de lugares ocupados por pasajeros, lo

mismo se hace en el compartimiento de carga, zonas del tren de aterrizaje delantero.

Para las pruebas, la seccion de fuselaje se monta en un tanque abierto, con una capacidad
de alrededor de 175,000 gafones. El agua se bombea dentro del tanque v el fusefaje hasta que la
seccion de prueba se llena de agua v esta completamente sumergida. Con todas las aberturas del
fuselaje cerradas, la presién dentro del fuselaje se incrementa hasta que es mayor que la exterior
en 9 psi. Esta diferencia de presion es ligeramente mayor que los 8.6 psi que se deben mantener
como maximo en un vuelo presurizado real. En vuelo, el flujo de aire en el aeroplano crea
pequenas areas de presion negativa (succion). En estas zonas localizadas el diferencial de
presion entre el interior y el exterior de la acronave puede ser mayor que 8.6 psi.  Hacer la

prueba a 9 pst toma esto en consideracion.

El incremento y la reduccion de la presion de agua dentro de! fuselaje se lleva a cabo en

menos de un minuto. Un ciclo de presurizacién, simulacion de cargas en vuelo v alivio de la
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presion forma un espectro. La figura [{1-3

;Z:ulm:o ~———= Esfuerzo total
. . .. s A om-— == Esfuerze (carga)
muestra un diagrama de la combinacion de la | j e / N\ — -~ Esfuzrzo [presion)
;
presurizacion con los esfuerzos de vuelo en Esfuerzo /\
Maximeo . '/,\
.. de Carga v \\
un espectro tipico.  Durante el lapso de bz | /0 \/
Maxino i ot
. . . Sy 2 Presidn 4 L=
prueba. las cargas hidraulicas (cilindros) se i/’ N
g 2 PN
incrementan v disminuyen tres veces. Como Gl
Tizmpo

s¢ muestra en la figura 1lI-4. el mayor |Figuralll-4: Espectro de Ia prueba de hidro-fatiga

esfuerzo total ocurre en el punto medio del lapso de prueba, donde el esfuerzo debido a las
cargas aplicadas hidraulicamente coinciden con el esfuerzo maximo causado por la
presurizacion. Una prueba de fatiga puede incluir 50,000 o mas ciclos para simular la vida de

servielo.

Los controles de presion 'y las cargas aplicadas son automaticos. levas accionadas
eléctricamente que giran a velocidades constantes controlan las cargas y los ciclos de
presurizacion. Las cargas son monitoreadas v registradas constantemente. También se registran
las lecturas de un cierto ntimero de medidores de esfuerzos. Estos medidores han sido
cstratégicamente colocados en la estructura del fuselaje, de modo que se pueda hacer una

verificacion constante de los efectos de la carga v la presion.

Durante una prueba de hidro-fatiga, ¢l fuselaje absorbe los esfuerzos equivalentes a aftos
de servicio normal.  Los resultados de estos y otras pruebas confirman la confiabilidad de la

estructura y provee informacion util para programar mantenimientos ¥ reparaciones



IV. Efectos de la Fatiga del Material en las Aeronaves

Comerciales

A. TiPOS DE DANO

Aunque el dafio que produce fa fatiga del material en las estructuras aercnavales suele
ser en forma de grietas, cabe hacer notar que no sélo grietas pueden aparecer como resultado de
la fatiga del material. Puede surgir, ademds, un tipo especial de corrosién causada por la fatiga
local del material o bien la pieza puede perder su area transversal original, produciendo una
pérdida de la integridad estructural. En las siguientes paginas, se vera como se distinguen estos

tipos de dafio y las condiciones bajo las cuales existen.

1. Grietas

El crecimiento de grietas, generalmente desde la superficie hacia adentro del material. es
el dafio cominmente asociado a la fatiga de materiales. Estas grictas pueden surgir en cualquier
lugar de la acronave: sin embargo, hay lugares en los cuales estas grietas son particularmente

frecuentes y se recomienda, por parte de los fabricantes, inspeccionar continuamente, segiin los

procedimientos de
ensayos no destructivos

en estas dreas.

Una de las
localizaciones en  las
que las fabricas re-
comiendan
especialmente las

inspecciones, es ¢l area

de juntas de traslape

Figura IV-1. Fractura de lap-joints por fatiga {hoop stress) (lup-joinis) a lo largo

del fuselaje. En estas secciones suele aparecer un daio como el mostrado en ia figura 1V-1.
kstas grietas en los lap joints son causadas por la presurizacién de la cabina y son de gran
importancia, pues de dejarse crecer pueden liegar a cubrir secciones completas de la piel del

fuselaje. causando una pérdida considerable de integridad estructural y poniende en un serio



peligro la aeronavegabilidad del avion. Por otra parte, la reparacion de dicho daiio tiene un costo
sumamente elevado, tanto en materiales como en mano de obra y tiempo en tierra: por eso. cs
indispensable mantener un programa de inspecciones consistente que permita detectar las grietas
mucho antes de que alcancen su longitud critica vy comprometan la seguridad del aparato en

vielo.

2. Daiio por fatiga diseminado

Como una vez armada la estructura del avion debe considerarse una unidad -de ahj el
termino integridad de la estructura-. los dafios por fatiga pueden aparecer en varios puntos
relacionados o que pertenecen a un drea diferenciable causando lo que se conoce como duito por

Jetiga diseminada (WFED, por sus siglas en inglés).

El dafio por fatiga diseminado se define tOmo una estrucura caracterizada por la
presencia simultanea de grietas en multiples detalles estructurales ¥ que tiene un tamaiio v
densidad tal que la estructura no conserva su tolerancia al dafio original. Esta definicion fue
desarrollada por el Comité Industrial del Dafio por Fatiga de Area Ampliada. Otros términos
importantes relacionados con el dafio por fatiga de drea ampliada son el daiio en sitios miltipies

(MSD, por sus siglas en inglés) y el dafio de elementos midtiples (MED, por sus siglas en inglés).

El daiio en sitios multiples (MSD) se define como una fuente de WFD caracterizada por
la presencia simultanea de grietas de fatiga en el mismo elemento estructural; por ejemplo,.
grietas de fatiga que pueden interactuar o no con otro tipo de dafio, induciendo una pérdida de la

fuerza residual indispensable.

Por su parte, el dafic de elementos multiples fue definido como una fuente de WFD

o1

caracterizada por la presencia simultinea

de  grietas de fatiga en clementos WFD Widespread Fatigue Damage
estructurales similares y adyacentes. * Inicio de la grieta MSD/MED
\ propagacien

Propagacign
local del
dafio

La tmportancia del WFD puede

Fuerza Estructural

L el B - - \-
representarse graficamente. Comenzando Rosistencia 4
. ) residual
con la formacion de grietas de fatiga, en la requerida
.
Cicios de Vuelo U

figura [V-2 se muestran dos modos de WFD

propagacion del dafio.  Los programas

revios relacionados con la fatiga del _ _
b - Figura IV-2: Mecanismo del WFD




matérial, como el SSIP, sélo consideraban la propagacion local del dafio. En Ia propagacion
local, se toman en cuenta dafios muitiples. pero se supone que se uhen en una sola grieta antes de
reducir la fuerza residual de fa estructura por debajo de los limites requeridos. Esto se muestra
con fa linea continua en la figura IV-2. Sin embargo. si se considera el WFD. las grietas
simultdneas en elementos multiples de la estructura pueden presentarse, tanto antes como
despuds de que la fuerza residual de la estructura ha caido debajo de los niveles aceptables. La
presencia de estas grietas adicionales pucde acelerar ta pérdida de la fuerza residual comao

mugestra la linea punteada en la figura [V-2.

—

El efecto total es un periodo mas corto para 727 Resultados de las Pruebas de Presion

MED: Grietas en el compartimiento de carga delantero

detectar el daiio antes de que comprometa

la integridad de Ia estructura.

La fotografia en la figura IV-3
muestra siete de doce cuadernas agrietadas

durante las pruebas de presurizacién de un

tuselaje 727 retirado de servicio. Las

reparaciones que fueron instaladas se

| Figura IV-3: Reparacion de! interior del fuselaje

muestran en un color claro. Estas grietas

5¢€ enconfraron en una inspeccion visual,

A la fecha, se han identificado ciertas areas de los aviones que son particularmente
sensibles al WFD. Estas estructuras tipicamente tienen caracteristicas como elementos stmtlares
operando bajo esfuerzos similares en los cuales la capacidad estructural puede verse afectada por

la interaccion de grietas similares.



V. Deteccién de Dajios

Como ya se menciond en las seciones anteriores, las grietas es el daiio causado por la
fatiga de materiales en las estructuras aeronavales. Fstas grietas deben ser detectadas por medio
de pruebas no destructivas, las cuales se caracterizan por no dafiar ni alterar en manera alguna ¢l

material de la parte que se desea mspeccionar.

En el mantenimiento de la industria acronautica se utifizan, principalmente. los seis

métodos listados a continuacidn de pruebas no destructivas:

+ Inspeccion visual

¢ Liquidos penetrantes
¢ Particulas magnéticas
¢ Ravos x

¢ Ultrasonido

¢ Corrientes pardsitas

Generalmente, uno o mas de los métodos listados arriba pueden ser usados para asistir al
operador a determinar la condicion de la estrucura con el objeto de repararla o modificarla. EJ
termino método es usado para definir a grosso modo las categorias de END (Ensayos No
Destructivos).  La palabra procedimienio se refiere a las instrucciones para efectuar una
mspeccion especifica. Por ejemplo: el procedimiento de inspeccionar un agujero de un remache

con corrientes parasitas de alta frecuencia.

No hay un mejor método de inspecion. Los diversos métodos de END se complementan
unos con otros.  Uno de ellos hace un buen trabajo en una situacién en la que otro seria
maplicable. Aunque la inspeccién visual no se incluye normalmente dentro de las técnicas de

END, en la industria se considera como el método basico y mas importante de tnspeccion.

Los otros métodos se usan en conjunto con la inspeccidn visual para detectar defectos
iy pequeiios, para ver dentro del material o para investigar 4reas que no son accesibles

visualmente.

A. PRuUEBAS NO DESTRUCTIVAS

En las siguientes paginas se hablara con mas detalle de en qué consisten las pruebas de

cusayos no destructivos (END) v la forma en ue se efectian.
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1. Inspeccion Visual

a)  Inspeccion de 360°

Una inspeceion visual puede ser un “paseo” alrededor de fa aeronave por parte de un
miembro de la tripulacién, una mspeccion estructural general o una inspeccidn detallada de una
seccion especifica. Para ser efectiva, es esencial que el ingeniero a cargo defina por escrito el
nivel de {a inspeccion; siva a ser una tnspeceion de 360° (una vuelia alrededor), una inspeccion
general 0 una inspececion detallada de un componente. Ademas. debe quedar claro qué es lo que

el inspector va a buscar (grietas, corrosion, pintura despegada, arena, ete.).

Una inspeccidn visual implica que la estructura en cuestion es visualmente accesible. El
hecho que la zona que se va a inspe'ccionar sea visible, puede requerir Ja apertura de puertas de
acceso o la remocion de algunos paneles no estrucurales. En el caso de las inspecciones dentro
de los tanques de combustible, se requiere la remocion de las puertas de acceso, ¢l drenaje y

purga del tanque que se desea ver.

Algunas partes de la estructura pueden requerir limpieza extensa o la remocion de

pintura suelta antes de que sea considerada visualmente accesible,

St alguien hace una inspeccion visual puede utilizar una variedad de instrumentos. par
ejemplo:  linternas, espejos, lupas o boroscopios”. Si se requicren auxiliares dpticos para
obtener el acceso apropiado o para detectar un defecto en especial, es el ingeniero encargado ¢

que debe especificarlo al emitir 1a orden de inspeccion.

b}  El Boroscopio

Los boroscopios mas recientes son herramientas muy versatiles que pueden usarse en

una variedad de situaciones en las que el acceso para una inspeceion visual es limitado,

Sin embargo, no son recomendables para una inspeccion general en la cual se desea
detectar pequerias grietas. Sin embargo, pueden usarse en dreas restringidas para buscar grietas

erandes o estructuras rotas o deformadas.

‘ANGLFCJSMO PARA BORESCORE, VER SECCION SIGUIENTE.
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El disefio original del boroscopio consistia en un tubo recto fijo con un ocular youn

sistema de lentes en una punta v otro sistema de lentes y un espejo (usualmente a 90°, aungue

existen a diferentes angulos) en la otra. La r

tlumtnacion era provista por un pequerio

/ Fuente de luz

bulbo cerca del espejo, alimentado por una
bateria externa u otra fuente de corriente

directa, ver figura V-1.

Los nuevos tienen una “guia de luz”
de fibra oOptica, que consiste en un haz

contfinuo de fibras que va de la fuente de luz

a la punta superior del boroscopio. Otro Figura V-1: Boroscopio fijo

haz de fibras oOpticas ilumina el area examinada por medio de una luz externa muy intensa
reflefada por un espejo en la parte inferior del aparato. La idea de que la fuente de Juz sea
externa es para que el calor generado por ésta se disipe fuera del sistema y no dentro de la sonda

¥ que ademas, al final de la misma haya una luz muy brillante.

(1) Boroscopios de Fibra Optica

Existen boroscopios enlos cuales tanto la vista como la iluminacién se transmiten a lo

largo de un solo haz de fibras pticas. Este tipo de instrumentos son flexibles y pueden tomar

cualquier forma, con limites tipicos de

flexiones de 3 de radic. De acuerdo a la g

figura V-2, el boroscopio A puede doblarse y
fijarse en alguna forma particular; tanto el A

como el B tienen pequeiias fuentes

luminosas incluidas en el mango. mientras

que el aparato C utiliza una fuente externa.

Tanto el B como el C pueden ajustarse a Figura V-2: Boroscopios flexibles

cualquier forma desde un control en el mango.



2. Liquidos Penetrantes

a)  Generalidades

Existen dos tipos de inspecciones por medio de fluidos penetrantes: “dye-check™ y el

sistema de penetrantes fluorescentes.

El Dve-Check, que usa una tintura penetrante de color rojo, es el método mas coman de

cste tipo de inspecciones hechas en estructuras ensambladas de aviones,

El método de penetrante fluorescente utiliza un tiquido que fluoresce bajo la luz
ultravioleta. Este tipo de inspeccion puede efectuarse solamente a oscuras o con iluminacion

muy baja para permitir que la tuz ultravioleta cumpla su cometido.

NOTA:  Se prefiere el método fluorescente al dye-check en todas las aplicaciones de

fluidos penetrantes.  FI dve-check no se recomienda para aplicaciones

relacionadas con la deteccion de grietas causadas por fatiga.

b)  El Proceso de Dye-Check

La parte mas importante del proceso es la limpieza de la parte que se va a mnspeccionar,
Es absolutamente necesario que el area de inspeccion esté completamente fimpia para que la
mspeccion sea efectiva, Esto se debe a que fa deteccion de una grieta depende ¢nicamente de
que el tiquido penetre en ella. Si la grieta esta sucia o cubicrta de aceite, grasa o polvo, la tintura

no entrara.

Ed tratamiento de limpieza dependera en que tan sucia esté la superficie y los materiales
que tueron utilizados como agentes anticorrosivos, pinturas, etc. Asimismo, el drea deberi estar
libre de virutas o rebabas de metal. Esto se puede lograr tanto por medios mmecanicos como

quimicos,

Sobre la superficie preparada se aplica liberalmente la tintura ¥ se deja suficiente tiempo.
El tiempo depende de la temperatura de la pieza y puede ser de 20 a 40 minutos. En algunos

tas0s se requiere cafentar la pieza a 35 °C por lo menos utilizando lamparas infrarrojas.

Después de un tiempo prudencial, se remueve 1a tintura excesiva con un trapo hasta que
cl drea quede limpia a simple vista. Luego se aplica el revelador, el cual consiste usualmente en

una suspension de polvo de yeso en alcohol u otro solvente. Cuando el revelador se seca. el



polvo blanco absorbe rapidamente Ia tintura que se halla depositada en [a grieta. identificandola

plenamente.

Este método no es recomendable para detectar grietas causadas por fatiga. Puesto que
este tipo de grietas tiene una separacion sumarnente pequefia, la tintura en lugar de penetrar en

ellas, las cubre, haciendo (mposibie su deteccion por cualquier método de fluidos penetrantes.

El procedimiento para fluidos fluorescentes es muy similar al anterior.

3. Particulas Magnéticas

aj  General

Las inspecciones realizadas por medio de particulas magnéticas constituyen el método
mas confiable para detectar defectos superficiales o muy cercanos a la superficie en materiales
ferro-magnéticos. Los materiales que no se magnetizan, no pueden ser inspeceionados por éste

método.

b} Principios de operacién

Cuando una pieza estd magnetizada, el campo magnetico sufre una discontinuidad en la
superficie de cualquier defecto. Las particulas magnéticas secas o en suspension, seran atraidas
hacia la discontinuidad {(porque existen dos polos muy cercanos) y formaran una linea visible a

lo largo del borde del defecto.

Las partes de acero se prueban durante la manufactura por medio de grandes estaciones
de prueba magnética permanente. FEq las estactones se inducen fuertes calmpos magnéticos de
corriente directa capaz de detectar defectos a poca profundidad de la superficie del material. asj

COMO grietas e incrustaciones.

En el campo, pueden usarse €quipos portatiles electromagnéticos o imanes fljos para
cfectuar la inspeccién por particulas magnéticas en parte de acero de las aeronaves.  Sin
cntbargo, el area de inspeccién queda limitada por [a distancia entre las “patas” {polos) dc los
imanes, asi que el instrumento deberd moverse v la inspeccion debera hacerse en varios sitios

para poder revisar una pieza relativamente erande,

Algunos de los instriimentos electromagnéticos son ajustables. de modo que sus patas

pueden doblarse para ajustarse al contorno de una picza y obtener un mejor contacto magnética,
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En algunos casos, luego de una inspeccién Por particulas magnéticas, las piezas quedan
magnetizadas. Para desmagnetizar estas piezas. se usan electromagnetos portatiles de corriente

alterna.

En lo concerniente a piczas de acero, siempre se prefiere el método de particulas
magnéticas a cualquier otro (dye-check. corrientes pardsitas. etc.), los cuales deben emplearse

solo en el caso que sea imposible aplicar particulas magnéticas,

4. Ravos X

El uso principal para las mspecciones con rayos X (radiografias) es para detectar grietas
y rasgunos en las estructuras aeronavales {lue no son accesibles para una inspeccion visual. Las

técnicas radiogrificas detectan una estructura

-

desplazamiento de los elementos ¥ pequenas grietas cuando la geometria de la estructura, el

rota, grietas grandes cuando hay  un

espesor del material y la localizacion del generador de rayos X, respecto de la grieta, son ideales.

Las radiografias no son recomendables como una téenica de exploracion de un drea si la
inspeccion visual es posible.
Tabla 3
Aplicaciones Ventajas Desventajas
Deteccion de | 1. Posibilidad  de  ubicar Costoso
Iscontinuidades rietas, defectos en las superficies .
disc . . (g_ S upertic El avion debe drenarse de
porosidad, INcrustaciones, interiores o exteriores, combustible
rechupes. etc.) examen de )
. . 2. Posibilidad de :
soldaduras, Inspecciones . : Debe evitarse aue el
. : NSpeccicnar  partes o
para detectar inclusiones no . personal tenga contacto
y estructuras  cubiertas L
deseadas y deteccion de ocultas con la radiacion.
agua en estructuras a base ’ . .
Anisotropia, el resultado
de compuestos en forma de | 3. Proveen un record perma- ) .
anal de abgjas nente de las ruebas depende de fa orientacion
P jas. ) _ P de la fuente de rayos X.
(impresiones)
9 . Se requiere un alto nivel
4. La preparacion requerida 9

es minima.

técnico para llevar acabo
la prueba, y para revelar e
in-terpretar ios resultados.

Se requiere acceso a
ambos lados del objeto
que s& inspecciona.
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a)  Métodos de inspeccion con Rayos X

Una inspeccion con ravos X se hace al transmitic un haz de radiacion a través de un
objeto hacta una pelicula fotosensible. Esie haz ¢s absorbido parcialmente por el material que

atraviesa.

Ciertos defectos causan una reduceion en el espesor total del material, lo cual redunda en
una absorcion menor de los ravos X. Cualquier cambio local en |a absorcion de los ravos X
resultan en un cambio en la intensidad de los rayos X que Tlegan a la placa fotosensible. La placa

se revela para formar una imagen visible que se llama radiografia.

Las grietas muy cerradas representan un cambio muy pequefio en el espesor total del
material y son muy dificiles de detectar. Las grietas deben estar alineadas con la orientacion del

haz de rayos X para obtener una imagen de ellas.

Grietas laminares o muy cerradas que difieren en mas de §° de la orientacién del haz de
rayos X no son detectables. Por otro lado, los rechupes y fas partes rotas y desplazadas son

relativamente faciles de detectar con rayos X.

5. Ultrasonido

Las inspecciones ultrasonicas pueden efectuarse practicamente en cualquier tipo de
material usado en la estructura de aeronaves. Es un método extremadamente sensible para
detectar fallas en la superficie y debajo de ella. En relacion al mantenimiento vy overhaul de
componentes de avién, este método se ha usado principalmente para revisar alrededor de los

agujeros de tornillos y remaches en los trenes de aterrizaje,
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Tabla 4
Aplicacion Ventajas Desventajas

Usada para detectar Aplicable a fallas La parte ¢ superficie debe
imperfecciones en la superficiales y ser accesible para la
superficie y debajo de ella subsuperficiales sonda.
(por ejemplo, grietas, . . , -
delaminaciones, porosidad), S:njébﬁlzsa imperfecciones _Stt,;p;rﬁc:i:s rugoslas
se usa también para medir el Peq inte i;z;e -oeon 0s
espesor del material. Provee restltados resultados

inmediatos Los resultades dependen

La preparacién de la parte

de la orientacion de la
sonda.

es minima.

4. Se requiere un aito gradc
de experiencia para
preparar la prueba e
interpretar los resultados
segun las condicicnes

5. Costo moderado

6. Se inspecciona una
superficie solamente

5 No queda un record
permanente {usualmente).

@)  Descripcion del método de inspecciones ultrasénicas

En este método se fransmiten pulsos de frecuencia ultra alta (2.25 Mhz - 10 Mhz) a
través del material de la pieza por medio de un transductor piezoeléctrico (cristal). Cuando estas
ondas se reflejan en las superficies de una falla, las ondas reftejadas son detectadas por el
transductor. Estas ondas reflejadas y el tiempo que le toma al sonido viajar entre las superficies
s¢ muestran en la pantalla de un tubo de rayos catédicos. El tamafio relative de un defecto puede
determinarse al medir la amplitud de estos reflejos. La profundidad relativa del defecto puede

determinarse por el tiempo requeride para que los reflejos vuelvan al transductor.

La inspeccion ultrasénica se limita a la parte en contacte con el transductor. va que las
ondas sonoras no traspasan la interface entre dos piezas. Por lo tanto, una capa de aceite 0 grasa
s¢ requiere para “acoplar” el transductor a la pieza que se prueba, pues la energia ultrasonica no
puede viajar por el aire hasta fa pieza. Una inspeccion ultrasénica puede lfevarse a cabo sobre

una superficie pintada, siempre que ésta se encuentre limpia y suave al tacto.

Este tipo de inspecciones requieren el uso de un estandar de referencia {de comparacion).
Este estandar de referencia contiene una grieta simulada v esta hecho del mismo material y tieng

esencialmente la misma geometria que la parte inspeccionada.
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6. Corrientes Parasitas de Focault (Eddy Current)

a) Generalidades

En los altimos afies, las pruebas de corrientes parasitas han ganado la reputacién de ser
uno de los mas versatiles y confiables métodos de inspeccion disponibles. El desarroilo de
equipos pequefios alimentados por baterias ha hecho de las inspecciones por corrientes pardsitas

las 1deales para el mantenimiento de los aviones.

Tabia 5
Aplicaciones Ventajas Desventajas
1. Se usa para determinar | 1. Portabilidad 1. La superficie debe to-
aleaciones, tratamientos carse con la sonda.

térmicos vy para la 2. Costo moderado

evaluacion de dafios | 3. “Provee resultados inme-
causados por fuego. diatos

2. Sdlo es aplicable a meta-
les

3. No provee un record
permanente.

A

2. Alta frecuencia se usa Sensible  a  defectos
parz detectar grietas pequefios
superficiales, picaduras,
porosidad y corrosion.

4. Se requiere un alto nivel

5. Preparacion minima de la L
P e de experiencia y capa-

pieza. . _
3. Baja frecuencia es cxda_d para marejar el
utilizada para detectar equipo.
grietas subsuperficiales y 5. Tardado en inspecciones
corrosion en una de areas grandes.

supefrficie interna.
P 6. Bordes naturales cerca-

nos a las grietas dan
fecturas erraticas.

b)  Descripcion del método

Para iniciar corrienies eddy en un ogjeto de prueba, una corriente alterna de frecuencia
determinada se aplica a un inductor de prueba (sonda). Cuando se coloca cerca de una pteza
metalica, la sonda induce un campo magnético de la misma frecuencia en la parte que se quiere
exammar. Esto hace que fluyan corrientes “eddy™ dentro de la pieza. Este flujo de corrientes
genera su propie campo magnético que altera el campo micial causado por el inductor. E| campo
magnético resultante se convierte en la fuente de sefiales analizadas electronicamente para

obtener la informacion requerida. De esta informacion se obtiene la condieion de la pieza.



¢)  Principios de Corrientes pardsitas

(1y  Equipo basico

Para entender correctamente el funcionamiento de un instrumento de COrrientes
parasitus, considérese un puente de diodos similar al circuito Wheatstone. utilizado para hacer
medidas de resistencia eléctrica. El circuito sc ajusta mediante el balance variable hasta que sc

obtiene una corriente igual en ambas ramas exteriores del circuito,

Con el puente balanceado. el sistema ¢s muy sensible a cualquier cambio. El mas ligero
cambio en el valor reactivo de cualquier componente en las ramas del puente romperd el
equilibrio de corrientes, causando un flujo a través del medidor. Con un amplificador, el

medidor es lin mas sensible.

El inductor para las pruebas de corrientes pardsitas es una de las ramas de este circuito.
Cualquier cambio en la corriente del inductor resultara en un cambio en el medidor colocado en

el puente.

(2} Operacion
El instrumento de corrientes pardsitas responde a cambios en la conductividad ¥
permeabilidad del metal inspeccionado. La conductividad o conductividad aparente de los

metales puede ser alterada por los siguientes eventos:

e Cambios en la geometria del objeto (tamafio, forma)
¢ Grietas, picaduras, porosidad, rechupes, incrustaciones o discontinuidades
® Variaciones de la composicién quimica del material

¢ Tratamiento térmico y mecdnico.

Para los propésitos de esta inspeccion, se considera que la permeabilidad eléctrica ocurre
solamente en metales ferro-magnéticos. Sin embargo. debido a la interferencia debida por
vartaciones locales de la permeabilidad, la inspeccién por corrientes pardsitas no se recomienda

para partes hechas de acero.
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(3) Preparacion

Las partes que se van a inspeccionar, solamente requieren limpieza minima antes de
efectuar la inspeccion, que se puede hacer a través de pintura, aceite o cualquier material

uniforme no conductor.

En la deteccion de grietas se utiliza tanto baja como ahta frecuencia. Las frecuencias
encima de 100 Khz gencralmente se consideran como alta frecuencia en inspecciones por

corrienies pardsitas: las frecuencias bajas oscilan entre 60 y 100.000 Hz

{a) Inspecciones a alta frecuencia:

¢+ Deteccion de grietas superficiales.

+ Los mductores son pequefios. )

¢ Detecta grietas de 0.060 pulgadas (1.52 mm) de largo por 0.030 pulgadas (0.76 mm) de
profundidad en la superficie, o una grieta de 0.030” x 0.030” (0.76 mm x 0.76 mm), en un

agujero de remache, aproximadamente.

(b) Inspecciones a baja frecuencia

¢ Se usa para detectar grietas subsuperticiales o en una segunda capa de material (cloublers o
tiranies)

¢ Los inductores son relativamente grandes

¢+ Detecta grietas mas o menos grandes: por gjemplo, una grieta de .5 pulgadas {12.7 mm) en

un doubler debajo de una piel de 0.25 pulgadas (6.35 mm) de espesor.

(4) Sondas de Cortientes pardsitas

Existen diversos fabricantes de instrumentos que producen aparatos de corricnles
pordsitas utilizables en el mantenimiento de aeronaves. Todos estos instrumentos tienen las

siguientes caracteristicas:

¢ Pequefios / portatiles
¢ Operados por baterfas (generalmente recargables)

¢ LClectronica estable



B. RESUMEN

1. Deteccién de Grietas Superficiales

Los métodos de deteccion de grietas superficiales en una superficie visible se listan g

continuacion, en orden de preferencia:

Tabla 6

Aluminio Acero Titanio
1. Visual 1. Visual 1. Visual
2. Corrientes parasitas 2. Particulas magnéticas 2. Fluidos penetrantes
3. Fiuidos penetrantes 3. Fluidos penetrantes 3. Corrientes parasitas
4. Rayos X 4. Rayos X 4. Rayos X

-

En cada situacién la inspeccion visual se considera el método basico y el primero que
debe usarse. Sin embargo, en muchos casos |a inspeccion visual no es completamente adecuada

debido al dificil acceso de un daiio.

Otros métodos de END se usan para complementar la inspeccién visual en situaciones en
que la inspeccién visual podria no ser confiable para la deteccion del tipo o el tamafio del defecto

involucrado.

a)  Aluminio

Corrientes pardsitas constituye un método versatil de inspeccionar estructuras de
aluminio. Una variedad de sondas rectas o en angulo(ver pag. ) se halla disponible para

inspeccionar cualquier tipo de estructura de aluminio expuesta.

Corrientes pardsiias superficiales se prefieren para la inspeccion de las estructuras de
alumino debide a que es el método mas sensible, requiere poca o niguna preparacion de la
superticie, no se ve afectado por bajas temperaturas v es muy rapido. Este método es practico

para aplicaciones en que la inspeccion esta restringida a un drea definida.

Por otro lado, este tipo de inspeccion no es prictica para inspeccionar areas grandes va
que la sonda debe pasarse por toda la superficie involucrada. En estos casos, se sugiere utilizar

Nuidos penetrantes.



bh)  Acero

El método preferido de inspeccion en componentes de acero es por medio de particulas
magneticas para detectar pequeiias grietas en la superficie de aceros ferro-magnéticos,  Se
recomienda, ademds, el uso de imanes o clectroimanes portitiles ya que esto permite

inspeccionar piezas mientras estdn instaladas en su lugar de servicio.

El método de particulas magnéticas es el mas sensible para detectar urietas en aceros
ferro-magnéticos. Es un método relativamente rdpido y sdlo requiere una limpieza menor de la

superficte.

¢) Titanio

El' método de liquidos pencirantes es el preferido para inspeccionar estructuras de titanio,

sin embargo, se debe tener mucho cuidado en la limpieza de las partes.

El titanio se utiliza generalmente en areas €xpuestas a grandes temperaturas v puede
estar cubterto de aceite quemado y hollin. Se requicre una limpieza minuciosa para asegurar que
los defectos estén lo suficientemente limpios para que la tintura penetrante sea efectiva. Las

dreas que no puedan limpiarse completamente deberan inspeccionarse con COrPIentes pardsitas.

2. Deteccién de grietas debajo de la superficie

Corrientes pardsitus de baja frecuencia, rayos X o procedimientos con ultrasonido
pueden usarse para la deteccion de grietas escondidas o debajo de la superficie del material. Las

siguientes lineas dan una guia general para la eleccion de un método de inspeccion:

a)  Corrientes pardsitas:

M Puede inspeccionar superficies debajo de la primera (segunda, tercera. etc)
M Puede detectar grietas en un angulo

La sensibilidad decrece réipidamente con la profundidad.  Las grietas
detectables debajo de una capa de 0.25 pulgadas (6.35 mm) son de

aproximadamente 0.5 pulgadas {12.7 mm) de largo.
No detecta grietas laminares

No debe usarse en acero.



b)

c)

Rayos X

'
[

M se pueden inspeccionar superficies debajo de la primera (segunda. tercera.

Ultrasonido

|
|
|

etc)
La sensibilidad decrece con el espesor TOTAL del material. La profundidad
de las grietas detectables es del 30% al 40% del espesor de la parte.

Debe ser posible colocar la fuente de rayos X y la pelicula de tal modo que
el haz de rayos X esté perpendicular a la superficie (suponiendo que la grieta

se hallaa 90° de la superficie),

Las grietas muy cerradas deben ser alineadas hasta estar casi perpendiculares

a la superficie para que sean detectables {(angulo maximo ~5°).

EY peligro de la exposicion a la radiacion tmplica que en el drea no debe

haber personal mientras se irspecciona con rayos X.

Detecta grietas en un angulo (perfil metalico)
Detecta grietas laminares

Detecta grietas subsuperficiales de aproximadamente 0.060 pulgadas de
largo por 0.060 pulgadas de profundidad (1.52 mm de largo por 1.52 mm de
profundidad).

No puede utilizarse para Inspeccionar una superficie debajo de la primera; la

inspeccidn se limita a la parte en contacto con el transductor.

Requiere el mas alto nivel de preparacion personal de todos los métodos de

END.



VI, Prevencion de Dafos

Para prevenir los dafios causados por la fatiga de materiales, se comienza con diseiio
claramente orientado en ese seatido, como veremos un poco mas adelante.  Sin embargo. es
imposible para los humanos adelantarse a cada una de [as situaciones que la estructura aeronaval
tendra que enfrentar en servicio. por eso. a lo largo de la vida atil de los aviones, los fabricantes
continian la investigacion del disefio original a través de los reportes de los operadores. para
determinar fallas repetitivas v comunes a la mayoria de la flota existente de un modelo en

especial.

Segan la experiencia que obtengan de la retroalimentacion obtenida de los operadores.
los fabricantes pueden tomar una de varias medidas para prevenir los dafios por fatiga que

-~
puedan Hegar a comprometer la aeronavegabilidad de los aviones:

* Emision de comunicados oficiales a los operadores
*  Emision de cartas de servicio

*  Emision de boletines de servicio

*  Emision de boletines de servicio de alerta

* Emitir Directivas de Acronavegabilidad, a través de la F. A A de los E.UA.

En estos documentos aparecen desde sugerencias (los primeros) hasta modificaciones o
inspecciones que son necesarias para que el avion pueda volar legalmente. Aln dentro de cada
categoria de documentos, la variedad de trabajos que se requieren tienen una incontable
variedad: desde inspecciones visuales a una piel externa hasta la remocidn y reemplazo de las

monturas de los 4 motores de los 747, por ejemplo,

A partit de este punto, en el presente capitulo se mostrarin los esfuerzos de los
tabricantes y los operadores para prevenir la degradacion de la estructura debido a la fatiga de

materiales.

A. DETALLES ESTRUCTURALES PARA UNA LARGA VIDA

Muchos de los aviones a reaccion de transporte de pasajeros son muy parecidos cn su
exterior. Las diferencias estan por dentro, Un ejemplo de esas diferencias en tos jets de Boeing
s la resistencia estructural de las alas. de la cual depende la continuidad en servicio de la
acronave., la resistencia a la fatiga v la seguridad en la operacion. La integridad estructural

resulta de muchos detalles de disciio: rigidizantes mecanizados en las superticies inferiores v
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areas esculpidas en el interior de los paneles de las superficies inferiores de lag alas se hallan
entre los mas importantes de estos detalles. Pruebas especiales hechas a los detalles de lag
estructuras de las alas en los aviones comerciales han producido un disefio que es notable por su
relacion resistencia - peso. Mas de 65 secciones separadas del ala fueron probadas en su
resistencia estatica y para ser resistentes a la fatiga en maquinaria de lo mas variada, algunas de

las cuales fueron construidas especificamente para éste fin.

Una seccion de prueba de un ala convencional fallo bajo esfuerzos normales a los 43,000
ciclos de carga (carga y descarga) en los equipos de prueba. Una prueba similar efectuada sobre
una seccion de ala con juntas estructurales hechas de lamina v rigidizantes maquinados, resistio
230,000 ciclos antes de fallar. A lo largo del programa de pruebas, las construcciones hechas
con las pieles vy rigidizantes mecanizados de Boeing probaron consistentemente tener una

resistencia a [a fatiga de tres a cinco veces mayor que [as estructuras aeronavales convencionales,

sin aumentar el peso.

Esta vida de servicio mejorada resulta de una reduccidn de tos niveles de esfuerzo en

dreas que normalmente tienen grandes cargas y concentraciones de esfuerzos. El primer paso -

usual- para reducir los esfuerzos es — :

anadir metal o “engordar” la parte. Sin 1
embargo, una reduccién de esfuerzos
(por lo tanto una mejora en la vida de

fatiga) sin incrementar

significativamente el peso depende de B S e
como y dénde se afiade el metal; esto es

el disefioc de los detalles de |Ia

Figura VI-1: Junta del afa en un Boeing 720

estructura.

Las pruebas de Boeing probaron que una forma eficiente de reducir los niveles de
estuerzos en las juntas consiste en mecanizar o esculpir el metal entre las juntas para permitir
ue el espesor creciera gradualmente en los lugares donde se necesitara (figura VI-1). En
realidad, se requiere una cantidad de pruebas extensa para refinar el disefio y obtener {as

configuraciones actuales de estas areas mecanizadas.

Los disefios presentes de las alas son el producto de muchas pruebas hechas a los detalles

de disefio. La vida de fatiga mejorada de las Juntas en las alas, segin se ve eq las pruebas. se



[
A

atribuye a una transferencia suavizada de cargas y a la eliminacion de concentraciones de
esfuerzos apreciables. Las estrucuras acronavaies resistentes a la fatiga se caracterizan por una

vida farga, libre de problemas.

Los reportes recibidos de lireas aéreas que han completada oversouis mayores en sus
aviones Boeing indican que la resistencia estructural de estos aviones esta asegurada por varios
aitos de servicio continuado. Muchos detalles estructurales superiores se incluven actualmente

en los aviones para darles una vida larga. confiable v economica.

B. MobDiFicACIONES PREVENTIVAS

Las modificaciones preventivas que se hacen en las estructuras aeronavales consisten en
cambiar o reforzar un elemento de la estructura. La decision de modificar el area surge de las
estadisticas de los reportes de dafios en esa zona especifica que los operadores han generado con

el tiempo.

Las modificaciones estructurales pueden ser tan simples como instalar un pequerto
dngulo de refuerzo en las intersecciones de algunas vigas, cuyo procedimiento se reduce 3
remachar o atornillar los refuerzos en su lugar; o tan complicadas como cambiar los soportes de
fos trenes de aterrizaje principales, lo cual requiere la alineacién del ala y del eje de traslacidn

del tren de aterrizaje con un plano longitudinal y perpendicular al nivel del suelo,

El hecho que constantemente se hagan modificaciones preventivas, no implica que las
agronaves sean poco confiables; por el contrario, el programa de modificaciones preventivas
muestra que los aviones son confiables porque la fabrica no los abandona cuando salen de la
linea de produccién. Estos mismos aviones son objeto de programas de invéstigacién muchao
mas intensos de los que tuvo el programa original de diseito. Esto es asi debido a que resulta
imposible adelantarse a todos los esfuerzos que tendra que soportar la estructura o componente
instalado en el avion: ademas, la experiencia con aviones que han estado o estan cn operacion da
a los fabricantes una idea mucho mas clara de los puntos “débiles” de las aeronaves y de la

forma en que pueden eliminarios.

C. ACTUALIZACION DE COMPONENTES MAS RESISTENTES A LA FATIGA

Conforme el tiempo transcurre, los operadores de los muy diversos modelos de
acronaves comerciales reportan a la fabrica ciertos dafios que son iguales y repetitivos en un

componente particular. Si el nimero de reportes de este tipo acerca de un componente dado son
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suticientes, se inicia una 1nvestigacion de parte del fabricante: esta mvestigacion va desde un
cotejo de tos reportes para obtener su frecuencia y similitud hasta un redisefio compieto del

compeonente en cuestion.

El componente de que se trata puede ser un perfil en angulo que forma parte del conjunto
de las vigas del piso hasta la montura de un tren de aterrizaje. La mayoria de modificaciones de
componentes con vistas a evitar la fatiga, generalmente son obligatorias ¥ ose convierten

facilmente en A.D.s (Airworthines Directives, Directivas de aeronavegabilidad).

Durante la investigacion, tal v como sucede con ¢l fuselaje, un componente sujeto a una
cantidad notable de reportes se somete a un ensayo en ei cual se le aplican varios miles de ciclos
de carga, muy similares a los que debe soportar en servicio, para observar cémo aparece la falla.
como crece y en qué forma puede llegar a fallar el componente, asi como en qué puede afectar a

la seguridad del vuelo,

Con toda esta informacién. los disefiadores pueden revisar lo que pasaron por alto en ¢l
pasado y repararlo, avisando a los operadores que deben hacer el cambio entre el diseino antiguo
v el nuevo. Incluso cuando el cambio ha sido efectuado, la investigacion continda sobre el nuevo

componente de la misma forma como sucedié con el original.

D. TEcNIcAs Y PROCESOS QUE EVITAN 0 RETARDAN LA FATIGA DEL MATERIAL

I. Golpeteo (Shot Peening)

Desde su introduccién hace mas de 50 afios en procesos de manufactura de valvulas de

motores de automovil, el golpeteo (shot peening) se ha desarrollado considerablemente.

A lo largo de los aiios, el golpeteo controlado se ha convertido en un proceso que se
cspecifica regularmente para prevenir o reteasar la fatiga del material y el agrietamiento por
corrosion.  El principio basico del proceso es que cuando pequefias esferas (shots, municiones)
son impulsadas contra una pieza con suficiente energia y por suficiente tiempo, la superficie

(yueda cubierta de mintisculas abolladuras trabajadas en frio que se yuxtaponen unas sobre otras.

LEstas abolladuras provocar una deformacion plastica y la elongacion de las fibras
superficiales del material, las cuales son soportadas por el material debajo de Ia superficie,
resultando en un esfuerzo residual de compresion en las vecindades de [a superficie.  Tales

estuerzos eliminan los esfuerzos residuales de tension dejados por procesos de esmerilado,
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tratamientos térmicos, soldaduras, chapados. etc. Mas aan, cuando el componente golpeteado se
sujeta a una carga externa, como un esfuerzo de flexion. el esfuerzo residual de compresion
reduce los esfuerzos de tension en las vecindades de ta superficie. que es precisamente donde

casi todas las fallas por fatiga se inician.

En palabras sencillas. si {a suma algebraica de los esfuerzos de tension aplicados v los
esfuerzos residuales de compresion queda debajo del valor critico de propagacion de las grietas,
€stas no se iniciardn. Siendo este el caso. los ingenieros disefiadores necesitan saber los valores
extremos esperados de los esfuerzos involucrados, la magnitud de los esfuerzos residuales de
compresion y la profundidad a que éstos se encuentran en concentraciones significativas. Para la
mayoria de las aleaciones estructurales, estos valores pueden predecirse con precision a partir de
tas propiedades mecdnicas del material y de los parametros principales del golpeteo:
actualmente, se dispone de la aszstenaa de ordenadores para predecir los esfuerzos residuales de

compresion abtenidos mediante el golpeteo.
p goip

Sin embargo, no existe un método confiable de pruebas no destructivas para verificar el
perfil del esfuerzo residual vrs. la profundidad obtenido en la practica, por lo tanto, debe ponerse
wn mayor ¢énfasis en los procesos de control del proceso de golpeteo para que sea uniforme y

confiabie.

aj Intensidad

La intensidad del golpeteo es una medida de la transferencia de energia cinética de la
corriente de municiones a la pieza y es, por lo tanto, una de las variables mas importantes en la
cuantificacion del esfuerzo residual de compresion aplicado a la superficie de la pieza. Es una
funcion def tamaiio de la municién, la forma, la dureza, la velocidad y el angulo de incidencia.
Il método Almen'” se utiliza para determinar la intensidad del golpeteo mediante la medicion de
la curvatura permanente que adquiere una tira de acero de resorte SAE 1070 cuando se expone a

la corriente de perdigones por un periodo determinado.

(XS]

FL METODO ALMEN £5TA DESCRITO EN LAS NORMAS SAFE J442 v SAE Jd443



Existen tres tiras Almen estandar. cada una usada
para medir diferentes intensidades. La tira A tiene [.293
mm (0.051 pulgadas) de €Spesor v se usa para medir
intensidades que producen un arco de eatre 0.152 mm

(0.006 pulg.) y 0.61 mm (0.024 pulg.) de longitud de arco

{(figura VI-2}.

La tira N tiene 0.787 mm (0.031 pulg.) de espesor
¥ se usa para medir inteasidades menores: finalmente, ia
tira C, que tiene 2.388 mm (0.094 pulg.) de espesor es
utilizada para intensidades mayores.  Las unidades de
medida de la intensidad se clasifican seglin la defleccién
real obtenida y el tipo de tira filmen empleada. Por

ejemplo, una intensidad de 10 significa una cuerda de arco

de 0.010 pulg. (0.254 mm) en una tira A,

Un concepto importante al hablar de intensidad es
la saturacion. La saturacién se define por el primer punto
ent una curva de cuerda de arco vrs. tiempo de exposicion,
cuando al duplicar el tiempo de la exposicion produce un
dumento en la cuerda del arco menor al 10%. En a
practica, la intensidad se establece normalmente al colocar
varios sujetadores para tiras sobre una pieza simulada de

trabajo v verificando la saturacion en cada tira.

b)  Cobertura

El acabado superficial de |[a pieza queda

completamente destruido por el golpeteo con perdigones.
Para verificar que la cobertura requerida ha sido lograda es
utilizar visuales  modestamente

normal inspecciones

aumentadas (10x).  La exactitud de estas inspecciones

depende de la habilidad v experiencia del inspector.

Un método alternative de verificacion de la

Boquilla

1 4-—- Chorro de
perdigones

H Tira
‘ -~ Almen

Barco

e

;;5}‘7‘/3 v -

Tira removida. Los esfuerzos residuaies
inducen el arqueo.

Altura
del arco

\ Altura
del arco

Medicion de la allura del arco mediante
un medidor Almen

@ura Vi-2: Intensidad del golpeteo
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cobertura requiere la aplicacion de un liquido penetrante fluorescente antes del golpeteo. Al
final del proceso, la pteza se examina con luz ultravioleta para establecer si ain hay areas con el
liquido penetrante, ef cual deberia ser cxpuisado por el continuo golpeteo. Coberturas de mas del
100% se pueden obtener utilizando tiempos de exposicion que sean multiplos del tiempo

requerido para obtencr el 100% de cobertura.

¢)  Asistencia de Ordenadores

En los afos recientes, el control de los procesos de golpeteo con perdigones ha dado un
paso adelante con la introduccion de sistemas computarizados de golpeteo. Estos sistemas estin
disefiados para monitorear, controlar y documentar parametros criticos del proceso. tales como el
flujo de perdigones en cada tobera, rotacion y traslacion de la pieza trabajada, tasas de

acercamiento / alejamiento de la tobera a la pieza, distancias entre la tobera y la pieza, tiempo de

exposicion y tiempo de ciclo (lapso aproximado entre un golpe vy otro).

Por lo menos una vez por segundo. el ordenador compara cada parametro del proceso
con los limites programados para un trabajo especifico. Cuando detecta una desviacion de esos
parametros. la operacién se detiene inmediatamente y el motivo se despliega en el panel de
control. Después de que la accién correctiva ha sido efectuada, el proceso arranca de nuevo en ef
mismo lugar en que fue suspendido. La informacidn recolectada durante el proceso se almacena

¢ una computadora maestra y constituye el registro permanente del trabajo hecho.

Ya sea que el proceso de golpeteo se lleve a cabo automaticamente o no, la asistencia de
especialistas en shot peening es necesaria. Estos especialistas eligen el tipo, dureza y tamaiio de
los perdigones; ademas, ellos definen las dreas que deben trabajarse, las que deben cubrirse.
dreas opcionales de trabajo y las que deben trabajarse en disminucion. Adicionalmente, ellos son
qutenes defiren la verificacion del rango de la intensidad en cada posicion asi como la cobertura

requerida y las especificaciones del golpeteo con perdigones.

2. Agujeros trabajados en frio

El espaciado y la orientacion de los agujeros. respecto de la direccion de las cargas en
una zona determinada. pueden tener un efecto importante en la concentracion relativa de
esfuerzos. En la figura VI-3 se puede ver la concentracion relativa de esfuerzos para varias

configuraciones de agujeros dobles, comparados con un agujero solo.
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Los agujeros dobles, o escasamente espaciados. paralelos a la direccion de fa carea,
pueden llegar a dar buenos resuitados, mientras que los agujeros dobles que se encuentren
perpendiculares a la direccion de la carga tienen un efecto muy negativo sobre la resistencia a la

fatiga de la estructura.

Las caracteristicas de fatiga de un agujero pueden cambiarse radicalmente al modificar

la configuracion del agujero terminado. La figura VI-4 muestra el cambio en la expectativa de

Limpieza da un
agujero dabla alravés dala linea dacarga
La reduccidn del araa transversal

Siempra reduce o dre2 ransupraal
{ {puadaincrament2r s cancentracian de esfuerzos) 3 paquend

Linpieza de un
agujera dable en finea

Concentracion :'i
relativa de *
esfuerzoe 1.1
1.0 : S
Y =z ‘
L | |
L | |
. T | 7 :
| cooo o © © 8 & —_
@ 1.5 1.9 .50 B8 100 15y 5
Agujeros abtertos en una barra bajo <ension
. Carga
fm—mwe—  Carga 2lineada ———sp———  airayds ™

Figura VI-3: Configuraciones de agujeros mal perforados
vida que ocurre cuando [a configuracion del agujero es modificada a partir de una base: un
agujero pasado limpio.
Este cambio en la expectativa de vida va de 20% de la base cuando se usa una tuerca con

chapa hasta 400% para un agujero encamisado con un remache de interferencia controlada.

El método mas efectivo para proteger agujeros de grietas causadas por fatiga consiste en
trabajarlos (expandirlos) en frio. Este procedimiento se basa en el hecho observade de que las
arietas de fatiga se propagan solamente en areas de estuerzos ciclicos de tensién v no en areas de

cstucrzos de compresion.

El proceso de expansion en frio introduce un esfuerzo residual de compresion en el metal

que rodea un agujero. Como estos estuerzos residuales de compresion deben hacerse por medio
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de un esfuerzo de tensién, debe usarse un escudo que absorba el esfuerzo de tension y transmita

s6lo la deformacion que introduce el deseado esfuerzo residual de compresion en el agujero,

Para efectuar la expansion en fiio, se utiliza un actuador hidraulico o neumatico que

mueve una herramienta biselada (mandril) a través de un buje abierto y lubricado, que ha sido

destizado por el agujero. El agujero entonces es trabajado en un segundo de tiempo, el buje

deformado se descarta, y ef agujero ya trabajado se puede acabar para darle la dimension exacta

que se requiere para el sujetador

correspondiente (ver figura V[-5).

El trabajo en frio del agujero
crea una zona de esfuerzos residuales
de compresidn; tipicamente un &rea
circular con un espesor muy cercano a
la mitad del diametro del agujero.
tna zona de tension se crea también

fuera de la zona de compresidn, pero

t J

: 10
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lubricada / /

7
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Figura VI-5: Herramienta para trabajar agujeros en frio
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camo esa ension es interna, no provoca problemas de fatiga

De esta forma, la vida de fatiga de un agujero para un sujetador se mejora de 3 a 10

veces, permitiendo disefiar procedimientos de construceion o reparacién més durables.

Como a lo largo del agujero se forma un antlto “comprimido™, es posible agrandar un
agujero sin necesidad de trabajarlo. Cada fabricante recomienda ciertos valores de sobremedida
los cuales pernriten que el agujero tenga sus bordes dentro de la zona de estuerzos residuales de

compresion.

E. EJEMPLO ILUSTRATIVO: BOEING COMMERCIAL AIRCRAFT CORPORATION.

La industria aeronaval tiene un excelente récord de seguridad. Para la estructura de los

aviones, esto se obtiene al poner especial atencion a los sizuientes aspectos:

e Diseiio de los detalles

® Pruehas

s Manufactura

¢  Mantenimiento

* Procedimientos de inspeccion

En Beeing - y en toda la industria aeroespacial - todos estos aspectos estructurales han
sido mejorados durante las recién pasadas décadas. Durante este tiempo, los requierimientos
legales que establecen los estandares minimos de disefio han evolucionado también. Como
resultado, los aviones de hoy en dia son mas durables, tolerantes al dafio y resistentes a la

corroston que los modelos predecesores.

El principal reto de la industria aeronaval, actualmente, es cémo integrar exitosamente
los requerimientos de seguridad y los estandares de disefio con las actividades operacionales.

Entrentar este reto garantizara la operacion segura y econdmica de los aviones.

En las siguientes paginas se presentard, a grosso modo, las mejoras estructurales de
Boeing, tanto en disefio como en tecnologfa. Estas mejoras asguran una continua
acronavegabilidad de los aviones con un impacto econdmico minimo para los operadores.
También se mostrara cdmo estos adelantos son el restltado de un proceso formal ¥ sistematico,
Finalmente, se proveeran varios ejemplos de mejoras del rendimiento estructural en durabilidad,

talerancia al dafio y resistencia a la corrosion.



1. El proceso de mejoras estructurales de Boeing

El procese de mejoras estructurales de Boeing se compone de los stguientes elementos

escnciales:

I Pruebas y experiencia en servicio
2. Desarrollo de estandares tecnologicos.

3. Implementacion en el disefio de las lecciones obtenidas de la experiencia

El proceso es continuo, vivo: seguin las mejoras se identifican, son implementadas en el
avién inmediato en produccién. A lo largo de los aiios, las fabricas de Boeing han completado
mas de 7,400 jets comerciales, que constituyen fa familia Boeing de aeronaves. Basandose en
caracteristicas estructurales, esta familia tiene tres generaciones:

P

a)  Primera Generacion:

La primera generacién de transportes jet fue disefiada en los afios 507 y 60’s. Estos son
¢l 707, 727 v los primeros modelos de 737 (-100 v -200) y 747 (-100, -200, -300 ¥ SP). Estos
aviones se caracterizan por un disefio principalmente dedicado a la resistencia y ala seguridad de
falla. La estructura estd disefiada con fuerza y redundancia suficiente para soportar en torma

segura la carga que se produciria si un elemento estructural primario falla.

b)  Segunda Generacion:

La segunda generacin de transportes jet de Boeing son los 757, 767 y los modelos
actuales de 737 (-300, -400, -500) y de 747 (-400). Adicionalmente a la fuerza y la seguridad en
caso de falla requeridos para la primera generacion, estos aviones se caracterizan por la
incorporacion de estandars de tolerancia de dafios y durabilidad en el disefio. La estructura ha
sido disefada ademas, para volar con seguridad con un nivel de dafio definido Y un programa de
mspecciones planeado que provee suficientes oportunidades para detectar el dafio antes de que

tlegue al nivel definido.

¢} Tercera Generacicn:

La tercera generacion de los transportes Jet son el 777 y la siguiente generacion de 737
(-600, -700, -800). Estos, adicionalmente a las caracteristicas de las generaciones anterjores.

mcluyen en el diseno mejoras significativas en la prevencion y contro! de la corrosion.
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Segun se desarrollan actualizaciones en el diseiio, éstas se van mcorporando en la
produccion de los aviones. Asi. el proceso de mejora estructural es un Proceso vivo v continuo

cn Boeing. Lasiguiente es una pequefia discusion del proceso en cuestion:

2. Pruebasy experiencia en servicio

El principal elemento del proceso es la obtencién de informacién sobre el rendimiento
estructural.  Esta informacion viene de las pruebas de fatiga a escala natural: las inspecciones
que se hacen luego, desarmando completamente la seccion probada en servicio: ¥ programas de
vigilancia para aviones que envejecen. La informacion de rendimiento estructural da validez al
disefio como método de aseguramiento de ta seguridad, asi como de la economia de operacion de

la aeronave.

a}  Pruebas de fatiga a escala natural

Las pruebas de fatiga de escala completa, forman una parte importante de la obtencion
de informacién de rendimiento estructural en Boeing (tabla 1). Adicionalmente a validar los
conceptos de disefio aplicados en el avion, la prueba de fatiga se usa con frecuencia para
identificar acciones preventivas de mantenimiento para la flota, sin importar si las pruebas se
hacen al mismo tiempo que se certifica el nuevo modelo o st se hacen en una estructura sacada

del servicio activo.

El Objetivo de Servicio para el Disefio (DSO, por sus siglas en inglés) es el namero de
vuelos que un comprador experimentard en 20 afios de servicio. Durante este tiempo. la
estructura prumnaria estd disefiada para permanecer libre de grietas (causadas por la fatiga), con
un alto nivel de confiabilidad. Las pruebas de fatiga a escala completa generalmente cubren ¢l
doble del DSO minimo. En toda la historia de pruebas de este tipo en los aviones de la familia

Boeing, ha habido dos excepciones: los 727 v los 747.

1 727 fue originalmente probado en fatiga hasta su DSO de 60.000 ciclos de vuelo. Sin
embargo, aproximadamenta hace dos aiios'' Boeing adquirig un 727 con 47,000 ciclos de vuelo,

el cual fue probado 123,000 ciclos mas.

En 1504,
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£l 747 fue originalmente probado para su DSO de 20,000 ciclos. lgual que en ¢l casa
del 727, Boeing comprd an 747 con 20.000 ciclos acamulados y probé el tuselaje en fatiga por
20.000 ciclos adicionales. Mds atn. las dos secciones anteriores del fuselaje del 747-200
(mejoradas notablemente respecto de {os disefios anteriores) fueron probadas con esfuerzos

ciclicos de presurizacion 60.000 veces, lo cual representa ei tripie del DSO.

Estas pruebas adicionales de fatiga confirmaron que, tanto las estructuras de los 727
como fa de Jos 747, poseen una durabilidad excelente. Los puntos de interés encontrados durante
estas pruebas se manejan por medio de {as publicaciones existentes de servicio al consumider

(Service Bulletins, Service Letters, etc.).

b)  Inspeccion detallada de estructuras en servicio

La inspeccion detallada (desarmando el avion) de aviones en servicio, es otra parte del
programa de recoleccién de informacion de rendimiento esteuctural. Para esto, Boeing compra
aviones con altos niveles de uso, y luego los desarma para inspeccionarlos. Esto permite un

detallado aseguramiento de la integridad estructural.

Para probar los aviones y componentes principales por fatiga, y efectuar las inspecciones

detafladas, generalmente se requieren preparativos e instalaciones extensas.

¢)  Programas de vigilancia para aviones que envejecen

El propdsito  del programa de Vigilancia de Aviones que Envcjecen (Aging Fleet
Program) es obtener informacion del rendimiento estructural de los aviones en diferentes
amnbientes de mantenimiento y operacion. Tipicamente el programa involucra a un equipo e
sels especialistas de estructuras de Boeing, quienes vigilan un avidn con mucho ttempo de vuelo

durante un servicio estructural pesado de mantenimiento normal, los cuales Ilamaremos

5

125

“chequeos Boeing inicid este programa en 1987 y. a la fecha, se han visto los de 185
aviones de 95 operadores (aerolineas). Los aviones revisados incluven todos los modelos.

excepto los 777, que entraron en servicio a mediados de 1995,

" ANGLICISMO DERIVADO DE La FALABRA “CHECK". QUE ES UTILIZADA PARA DESIGNAR LAS DIFERENTES £TAPAS DEL
CICLO DE MANTENIMIENTO DE  (AS AERONAVES, ES EL TERMING UTILIZADO NORMALMENTE POR LAS PERSONAS
RELACIONADAS CON EL MANTENIMIENTO DE AERONAVES
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3. Desarrollo de estandares de tecnologia

El segundo elemento del proceso de mejoras estructurates de Boeing es el desacrollo de
huevos estandares de tecnologia de estructuras. Desde el principio de los aios 70's. Boeing ha
dedicado sus esfuerzos a desarroilar métodos y materiales que mejoran la capacidad de analisis

cle estructuras nuevas y antiguas.

Las cantidades significativas de pruebas llevadas a cabo, sirvieron como verificacion del
desarrollo de nuevos estandares de tecnologia. Estas pruebas incluyeron pruebas de fatiga de
ecscala completa y de los componentes, asi como Inspecciones minuciosas. También fueron

probados pequefios especimenes de materiales candidatos a incluirse en las estructuras.

Los primeros estandares que fusron desarrotlados fueron los de durabilidad. v fueron
seguidos por los de tolerancia de dafios. Estos dos estandares fueron incorporados en ¢l diseiio
de la segunda generacidén de aviones, los 757 y 767. Los estandares de Boeing para tolerancia de
dafios fueron utilizados para certificar a los 757 y 767 como tolerantes de daiio. Esta tolerancia
de daiios fue certificada por la Administracion Federal de Aviacidn de los Estados Unidos (F. A
A.. por sus siglas en inglés) v fue incorporada en los Documentos de [nspeccion Suplementaria

para los programas de flota que envejece para los Boeing 707, 727, 737 v 747,

Desde los inicios de los 70°s, la corrosion ha sido reconocida como uno de los factores
dominantes en las activades de mantenimiento e inspeccion de las aerolineas. Boeing ha
dedicado una gran cantidad de recursos para desarrollar estandares de tecnologia en las areas de
prevencion y control de la corrosion . Como resultado del desarrollo de estandares respecto de
la corrosion, se ha ampliado la cobertura Yy estos estandares han sido incorporados en las lineas
de produccion de todos los aeroplanos actualmente en produccién, asi como en los Aging Fleet

Structures Work GroupsH :

Por ejemplo, los 757 v 767 fueron probados al doble de su vida util de disefio (DS en
ciclos de vuelo; téenicas mejoradas de prueba permitieron terminar estas pruebas en menos

tiempo del que tomé probar los 747, justamente a su DSO en ciclos de vuelo.

.
VER "CORROSION PREVENTION anD CONTROL PROGRAMS " BOEING AIRLINER, JaNUARY-MaRCH, | OO5.
i<l . . .
VER ANTECEDENTES DE La FREVENCION DE LA FaTica EN Las AEROLINEAS DEL MUNDD, EN EL CaPiTULO Il DEL
PRESENTE DOCUMENTO,
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Incluso, los cambios de disedio identificados en las pruebas de fatiga de los 757 y 767 en
dos DSO en ciclos son mucho menos que los hallados para el 747 eq sy prueba de un DSO.
Estas mejoras tueron posibles porque los estandares de durabiiidad fueron incorporados al disefic

original de los 757 v 767.

Otra parte de! desarrollo de nuevos estandares de tectologia en Boeing, lo constituye la
investigacion en materiales.  Con materiales tecnologicos convencionales, -aluminins de
aleaciones de las series 2000 y 7000- fa resistencia a la fractura {tenacidad) disminuve a medida
que el esfuerzo de fluencia aumenta. Con la hueva tecnologia, las aleaciones avanzadas de
aluminio proveen una resistencia mayor a la fractura v/o esfuerzos de fluencia superiores a sus
contrapartes convencionales. Por ejemplo, la aleacion de aluminio 2524-T3 fue desarrollada
para usarse en la piel exterior del 777. La resistencia a la fractura (K,..) de esta aleacion es

. -~ g . -
mayor que la del alumino 2024-T3: utilizada en las pieles de modelos anteriores.

De igual manera, los paneles superiores de las alas en los 757,767, 737-300, -400. -500
Ve los 747-400, estan hechos de aluminio 7150; esta aleacion tiene una resistencia a la fractura
mayor asi como un punto de fluencia mas alto comparado con el aluminio 7075-T651 utilizado
anteriormente. En la (tima generacion de aviones (777, 737-600, 700 -800). los paneles

superiores de las alas estan hechos de alumino 7055 que €s una version mejorada del 7150,

En comparacion con los materiales metalicos, los materiales de compuestos avanzados
ofrecen ventajas potenciales en peso estructural, durabilidad, tolerancia al dafio Y resistencia a la
corrosion. Sin embargo, dos retos grandes deben resolverse antes de obtener esos beneficios en

las flotas de aviones comerciales alrededor del mundo:

* Costo inicial elevado
* Falta de operacion comprobada en servicio comercial, incluvendo

reparaciones y manterimiento.

Los estandares de tecnologia de Boeing en compuestos avanzados esta dirigida a superar
estos obstaculos. La intencion es implementar progresivamente los cempuestos en elementos de
estructuras primarias de una manera que sea competitiva con la tecnologia actual en técnica de

metales, tanto en rendimiento como en costos,
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Figura VI-: Los materiales avanzados del Boeing 777. Los rétulos en
mglés se han dejado por la falta de traduccion exacta de algunos términos.

1) Truck beam

avanzados que cualquier otro 38 o

{2} Fuseiage skin

avidn contruido por Boeing,

como se puede ver en la figura

VI-6.

4. lmplementacién de las Lecciones de Disefio aprendidas con la Fxperiencia
El tercer elemento del proceso de mejoras estructurales de Boeing es la implementacion
de los disefios mejorados basados en las lecciones aprendidas de {as practicas previas de disefio.

asi como de las nuevas tecnologias disponibles. Estos disefios mejorados se implementan en los

aviones que se hallan en produccion tan pronto como es posible.

Por ejemplo, en el drea de disefio de la prevencion y control de la corrosion, se ha
detectado e incorporado un cierto nimero de mejoras de disefio en la produccion de los 747. Los
aviones que han sido producidos mas recientemente, tienen todas las mejoras identificadas al

tiempo en que han sido halladas en los componentes sujetos de investigacion.

Las mejoras de diseiio identificadas para cualquier modelo de Boeing se incorporan

también en las lineas de produccion, segiin sea apropiado. Luego, estas modificaciones se

implementan en toda la flota por medio de Service Bulletins.

B VER "7 77 S0OLID LAMINATE COMPGSITE STRUCTURES" BOEING ARLINER, JULY-SEPTEMBER, | 995,
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Una medida de |a
efectividad de las mejoras de
disefio son las foras-labor de
mautenimicnlo por avion parg
combatir la corvosion o fu
Jatiga en los primeros 10 aiios
de servicio. la figura VI.7
muestra  esta medida para

comparar dos aviones e

Horas-hombre de mantenimiento por avien (miles)

: R fuselaje ancho: los 767 y los
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Posicion enla linea de montaje 747.  Esta figura ilustra dos

Figura VI-7. Comparacién de 10 afios de servicio para confrarrestar la

fatiga y la corrosion puntos principales:

* Enambos, 747 v 767, el tiempo de mantenimiento para atender corrosion y latiga
disminuye a medida que aumenta su posicion en la linea de produccidn; los 747 y
767 construidos mas recientemente tienen mucho mejor resistencia a la fatiga y a la

corrosion.

e Lasegunda generacidn de aviones (767) es mas resistente a la corrosion v ala fatiga
cuando se le compara con los 747 de la primera generacion.  Estas mejoras son el
resultado de la implementacion de todas las lecciones aprendidas de las practicas

pasadas de disefio aplicadas a los nuevos aviones.

Las mistnas -
conclusiones se pueden
obtener para los aviones de
fuselaje normal (figura VI-8).
tHay mucho menos trabajo
requerido  en  la  segunda
generacion {(757) para
mantenimiento por corrosion y

fatiga que lo que se requiere

Horas-homire de manteninuento por avién {mites)

en los 727 v 737 de {a primera

a 100 200 300 400 500 600 700 800 st}
Posicién en la finea de montaje

szeneracion.

Figura VI-8: Comparacion de 10 afios de servicio para contrarrestar |a fatiga




Un objetivo importante para Boeing es dar apoyo a sus aviones en todo el mundo. [|
disefio estructural de Boeing v sus mejoras en tecnologia tienen un rol vital par alcanzar estg
meta. Los aviones generalmente exceden sy vida atil de diserio (DSO) vy se espera que ¢sta
tendencia se mantenga. La aeronavegabilidad debe mantenerse micntras el avion continde en
servicio, por lo cual, las mejoras estructurales ¥ teenoldgicas proveen a los operadores medios
racionales de obtener esta utilizacién extendida al desarrollar, bajo los auspicios de los Aging

Fleet Structures Working Groups:

* Inspecciones suplementarias
* Programas agresivos de prevencion y contrel de la corrosién.

* Modificaciones estructurales obligatorias.

5. Resumen

Actualinente fos aviones producidos en Boeing, tienen un rendimiente estrucrual
sensiblemente mejorado. Son mas durables, tolerantes al daiio y resistentes a la corrosion que las
generaciones previas de aeronaves. Estas mejoras en el rendimiento estructural son el resultado

de un proceso continuo de mejoras a todo nivel.

Este proceso identifica mejoras al disefio basandose en estindares de tecnologia v
experiencia obtenida a lo largo del tiempo de operacién, pruebas y técnicas de disefio. Fstas

mejoras se incorporan en los aviones en produccion en cuanto estan disponibles.

El proceso de mejoras estructurales ha obtenido su validez de la eXperiencia en servicio.
El proceso da confianza y respaldo mds alld de la vida qtil de servicio (DSO) original de los
aviones con un minimo impacto econdmico para los operadores, quienes pueden continuar la

aeronavegabilidad de sus aparatos indefinidamente.



VIl. Correccion de Dafios causados por Fatiga.

Cuando los dafios por fatiga finalmente aparecen, no hay mas remedio que efectuar las
reparaciones correspondientes. Las reparaciones normalmente son disefiadas por los fabricantes
con base en la experiencia que han tenido con fallas por fatiga del material en la zona afectada,
Stn embargo. hay muchas ocasiones en que ¢l personal de ingenieria con que cueﬁta el operador

debe hacerse cargo de la reparacién: de disefiarla e implementarla.

Cuando esto sucede generalmente se trata de la primera vez que ese tipo de daio en
particular aparece en un modelo especifico de aeronave'® Para el ingeniero que debe disefiar la
reparacion, existen lineamientos fijados por el fabricante Jjuntamente con organismos legales
internacionales -para asegurar la acronavegabilidad del avion después de la reparacién- de tal
forma que para cada area especifica de la aeronave existe un conjunto de procedimientos que
deben tomarse en cuenta: por gjemplo, el espesor de la fimina que debe usarse para hacer

refuerzos o parches, el tipo v concentracion de fasteners que debe utilizarse, etc.

A. MODIFICACIONES CORRECTIVAS

Las modificaciones correctivas, por lo general, consisten en reemplazar o retrabajar un

clemento de un componente que falla por fatiga.

Usualmente fas instrucciones para efectuar estas modificaciones llegan al operador en
forma de boletines de servicio o se encuentran incluidas dentro de los manuales de
mantenimiento propios de cada aeronave. Estas modificaciones, como se explicé antertormente,
pueden ser tan sencillas como cambiar un buje por otro de un material o disefio més resistente a

la fatiga, hasta el cambio de los paneles de la piel exterior de la aeronave.

La gran mayoria de las reparaciones o modificaciones correctivas que involueran dafos
causados por fatiga del material se pueden evitar por medio de un adecuado programa de
mantenimiento que siga los lineamientos del fabricante en cuanto al tratamiento de la aeronave
para contrarrestar los efectos de la fatiga de! material. Estos programas de mantenimiento

meluyen procedimientos para hacer que el avion al llegar a su meta de disefic esté ann en

U INGLUSO ENTRE DIFERENTES SERIES DEL MISMO MODELO LAS DIFERENCIAS ESTRUCTURALES SON SUFICIENTES COMQ
FARA QUE L& MISMA FALLA NO SE QE: POR EJEMPLO, UNA FALLA TIPICA DE LOS 737-200 PUEDE NO APARECER
JAMAS EN UNO -300



condiciones de ser ytilizado dentro de las normtas de seguridad “uy estrictas- que imponen los

GrZanismos reguladores de la aviacion

Sin embargo. en muchos Cas0s. a un operador le 1ocq descubrir por primera vez un dafio
por fatiga v debe consultar al fabricante para obtener yy procedimiento de reparacion avalado
por la fabrica. En estog Cas0s tambicn se debe hacer de| conocimiento de {as autoridades de
acrondutica civil que Iz reparacion se va a hacer Y que estd legalmente aprobada para ser

instalada en ese avign en particular. Esto conllevy la consulta a Organismos internacionales que

regutan lg acronavegabilidad, tales como |5 ATA, laFAA, etc.

Si resultara que el dafio descubierto por primera vez Por un operador sea de 1y)
Importancia que llegue a comprometer |a aeronavegabifidad del aparato, la tébrica iniciarg L

lnvestigacién para determinar qué tan frecuente es o dafio en cuestion ¥ lo que otros operadores

de servicio donde se detalla el procedim iento para reparar el dafio o bara evitarlo, si aiin no ha

ccurrido.



VIll. Conclusiones

Con toda la informacion expuesta anteriormente, con base en la experiencia de los

operadores de aeronaves comerciafes alrededor del mundo, publicaciones espectalizadas v la

observaciéon de cerca de como funcionan los programas de mantenimiento que proveen las

fabricas de aviones, se obtienen las siguientes conelusiones:

LA

La fatiga del material es inherente al mismo. Aunque unos materiales sean mds
resistentes a la fatiga que otros, al final todos los materiales de ingenieria estan
sujetos a sufrir una grieta o fractura causada por fa fatiga del material si por {as

condiciones de trabajo se halla expuesto a elio.

Es posible evitar que um componente dado falle por fatiga mediante una geometria
muy bien calculada. Sin embargo, en el caso de las aeronaves, por la tremeada
complejidad de sus sistemas siempre se encontrardn piezas que fallan por fatiga. No
por tener un mal diseiio, stno porqguie es imposible adelantarse a todas las situaciones

de carga que encontrard durante su vida atil de servicio.

Por causa de lo expuesto en el punto anterior, es necesario mantener un programa de
mantenimiento que permita modificar constantemente los aviones para actualizarles
los Gitimos adelantos en materia de prevencién de dafios por fatiga. Este programa
realmente comienza desde que el avion esta siendo disefiado, para permitir la
intercambiabilidad de componentes con relativa facilidad v es constante, ya que a la
fecha aln se experimenta con fuselajes de aviones fabricados a fines de los afios
50’s.

Para mantener la aeronavegabilidad es importante contar con inspecciones
constantes en todos los componentes de un avidn sujetos a esfuerzos ciclicos pues
una falla por fatiga, apenas visible en sus inicios, puede causar una catastrofe si se le
deja crecer sin controt v se encuentra ubicada en un componente de cuya integridad

depende ia seguridad del vuelo.

Para saber si un avion estd en condiciones de presentar dafios por fatiga, se fleva un
control muy estricto de la edad de los componentes y estructuras. Saber exactamente
cuanto tiempo lleva el avién en servicio desde el momento en que dejd la fabrica

hasta ¢l dia corriente es til para dar seguimiento al programa de prevencion de
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dafos por fatiga, el cuai sugiere acciones preventivas, que deben ilevarse a cabo

cuando o antes que la acronave llegue a un cierto nimero de ciclas de vuelo.

La edad de los aviones se mide mejor en ciclos de vuelo. para aplicaciones
relacionadas con la fatiga del material. Puesto que la fatiga se define en ternminos de
ciclos de carga, la mejor farma de Hevar el control de ello en un avion es cantando

los ciclos de vuelo que ha efectuado.

Todos los fabricantes de aviones actualmente tienen como wna de sus metas
primordiales evitar o eliminar los efectos de Ja fatiga del material en sus productos.
Esto se lleva a cabo mediante investigaciones exhaustivas en fuselajes de aviones
sacados de servicio con el objeto tmico de experimentar con ellos. El desarrolio de
las nuevas técnicas de manufactura, asi como materiales completamente nuevos
(metalicos v compuestios) van encaminados en la misma direccién: eliminar el dano

por fatiga de la lista de los mas importantes en el mantenimicnto de los aviones.

La experiencia con la fatiga de materiales en Ja aviacion comercial puede ser
utilizada en otros campos donde se utilicen los mismos materiales para la
construccion de maquinaria.  Incluso en las aplicaciones que usen materiales
diferentes, puede inferirse el comportamiento de un componente de forma simifar o

bajo cargas semejantes a las condiciones que se dan en un avién,
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