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Antecedentes

• Desde 1970, ha habido una introducción 
gradual de los materiales compuestos en el 
diseño de las aeronaves de transporte 
comercial, creciendo paso a paso a partir de 
elementos pequeños como alerones seguido 
por componentes como estabilizadores 
verticales.

• Con el lanzamiento del Airbus A380 en 2005, 
otro tipo de material compuesto de fibra de 
metal Laminados (FMLs), conocidos como metal Laminados (FMLs), conocidos como 
materiales híbridos, también se introdujeron.

• El lanzamiento del Boeing 787, sin embargo, ha 
visto el uso de materiales compuestos expandir 
dramáticamente con la introducción de un 
fuselaje presurizado.

• Un problema importante con compuesto y 
algunos materiales híbridos es su alto grado de 
fragilidad, que no muestra daños antes de que 
se produzca una falla catastrófica.

• Para otros materiales híbridos como FMLs, 
algunas señales de falla pueden ocurrir antes 
de que sea demasiado tarde, aun así no es tan 
notable como en el caso de componentes solo 
metálicos.



Antecedentes

• El alto nivel del punto de 
elasticidad en los componentes 
metálicos permiten que estos 
materiales puedan absorber altos 
niveles de energía antes de la 
ruptura, proporcionando así, 
evidencia de daño.

• Este no es el caso de materiales

Piezas de Air 
France Vuelo 447 

• Este no es el caso de materiales
frágiles como los materiales
compuestos e híbridos.

• Materiales compuestos en muchos
casos no tienen la capacidad para
absorber energía durante una falla
catastrófica y por lo tanto no hay 
advertencia de la presencia de una
falla hasta que es demasiado
tarde.

Falla del timón
hecho con 
materiales
compuestos de Air 
Transit. 



Antecedentes

• Dado que los materiales compuestos e 
híbridos, se puede adaptar al diseño de 
componentes específicos bajo condiciones 
de carga única, la cuestión básica es cuánto 
tiempo duraría una estructura particular? 
Esta pregunta es difícil de contestar sin una 
cierta comprensión de los procesos de los 
daños en el material.daños en el material.

• Además, hay una experiencia de servicio 
limitado con este tipo de materiales en 
particular en las zonas de altas cargas por lo 
que los mecanismos de falla no se conocen.

• Por lo tanto, para predecir con exactitud la 
vida de los componentes hechos de 
materiales compuestos e híbridos, hay una 
necesidad de crear modelos físico 
matemáticos  basados en la evolución de los 
daños.
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Modelo HOLSIP

• Materiales compuestos son conocidos por 
ser menos susceptibles a la fatiga, en 
comparación con metales, pero también se 
sabe que la fatiga en compuestos puede 
ocurrir.

• Este hecho es especialmente cierto • Este hecho es especialmente cierto 
cuando los factores ambientales (humedad 
y temperatura) son significativos.

• La fatiga en materiales compuestos por lo 
general comienza en la matriz polimérica.

• Por lo tanto, los materiales constitutivos 
individuales deben tratarse por separado a 
fin de aplicar lo modelos cinemáticos para 
así poder predecir fallas.

Matrix polimérica



Consideraciones para
HOLSIP: Bases de datos

• En metales, una vez que las propiedades 
del material han sido determinados para 
una clase específica de metal, como Al2024 
o Ti-6Al-4V, los resultados pueden ser 
utilizados para predecir la vida de cualquier 
componente. 

• Sin embargo debido a los materiales 

Ejemplos de 
curvas de 

resistencia

• Sin embargo debido a los materiales 
compuestos e híbridos están hechos de 
materiales constituyentes individuales 
(fibras, resinas y / o metales), las 
propiedades de los materiales asociados a 
cada componente puede ser muy singular 
ya que el material componente puede ser 
adaptado para satisfacer los requisitos de 
un diseño específicos.

• Esto incrementará significativamente el 
número de bases de datos necesarios para 
determinar la vida útil de los componentes 
compuestos e híbridos Autoclave



Consideraciones para
HOLSIP: Las Cargas

• Experiencia con materiales
metálicos en aviones de trasporte
nos han enseñado que cuando se 
esta probando un material metálico
no se debe probar con cargas
extremas que son poco frecuente, 
ya que estas pueden crearya que estas pueden crear
retardación en el crecimiento de la 
fractura.

• Debido a que los materiales
compuestos e hibridos no ceden, 
este tipo de materiales deben ser 
probados incluso con las cargas
poco frecuentes.



Consideraciones para HOLSIP: 
Factores de degradación con el 

tiempo

• Algunos parámetros que deben tomarse en 
cuenta para determinar la vida de un 
componente sometido a grandes cargas 
incluyen:

– Descontinuidades relacionadas con la 
manufactura:

Composite 
Honeycomb Failure

manufactura:
• Huecos, areas con falta de resina, 

zonas con exceso de resina.

– Degradacion de las cualidades del 
compuesto en el tiempo:

• Introducción de agua/ roces y uso
natural, ciclos de expansion y 
contracción debido a cambios
climáticos, diferenciales de presión.

• Daño inducido por reparaciones

Areas con 
falta de 
resina.

Introducción de 
agua



Posible soluciones

• A fin de mitigar las incógnitas sobre la utilización de estructuras 
con materiales compuestos, así como también los efectos 
ambientales una posible solución es la utilización de las 
técnicas de monitoreo de la sanidad estructural. 

• Estas técnicas deberán ser fiables y precisas para poder • Estas técnicas deberán ser fiables y precisas para poder 
detectar y cuantificar los daños en la estructura debido al uso, 
efectos de fatiga o el medio ambiente. 

• Sin embargo, no existen directrices claras disponible en este 
momento sobre la forma de validar y verificar la tecnología.



Definción de Monitoreo
Estructural según el NRC

• Es un proceso continuo y autónomo mediante el cual la 
condición física de una estructura es vigilada por medio de 
sensores integrados dentro de la estructura o en la superficie 
con mínima intervención manual, para vigilar la integridad 
estructural de las aeronaves.estructural de las aeronaves.

• Monitoreo estructural incluye todos los aspectos relacionados 
con la vigilancia en el lugar de los daños, las cargas, etc, que 
tienen influencia directa en la estructura. Monitoreo estructural 
aspira a ser una de las tecnologías clave para el control de la 
integridad estructural, y en un futuro poder ofrecer beneficios 
directos en el diseño de la aeronave, como por ejemplo la 
reducción de peso. 



ME en SMPL

Sensores:
• CDDT 

• Sensor  de 
pintura (SMCS)

END:
• Termografía

• Corr iente Eddy 

• Ultrasonido

Communicación:

• Inalámbr ica

• Por cable

Potencia:

Decisiones:

• Acellent (PZT)

• Ultrasonido

• Gyroscope

• Acelerometros

•Medidores de 
tensión

•Medidores de 
gr ietas

• Ultrasonido

Mecánica
Exper imental:

• Analsis por
termoelasticidad

• Correlación
digital de 
imagenes (DIC)

Potencia:
• Piezoelectr ica

• Bater ias

Manejo de Datos:

Diagnostico:Condición
actual!

Pronóstico: Predicción
a futuro.

Ver ificación

META:
Estimación de la Vida

Matenimiento Basado en la 
Condición de la estructura (CBM).



Tecnologias de Interes

• Existe una necesidad 
de relacionar los 
parámetros que son 
supervisados por un 
tipo de sensor para 
ayudar a determinar la 
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ayudar a determinar la 
vida del componente.

• Esto puede incluir el 
desarrollo de 
algoritmos para 
relacionar los 
parámetros medidos 
con el daño real que 
está presente en el 
componente.
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Sensor de Pintura y 
Tecnología Inalámbrica.Tecnología Inalámbrica.



Sensor de Pintura para
detectar fallas locales

• NRC-IAR ha desarrollado un sensor llamado "Surface
Mountable Crack Sensors" (SMC). Este sensor esta en la 
capacidad de detectar daños en las estructuras muy pequenas
y de gran escala.

• La naturaleza conductiva del sensor permite que el sensor • La naturaleza conductiva del sensor permite que el sensor 
sea alimentado con señales de bajo voltaje y potencia. El 
sensor detecta la grieta una vez qué ésta pasa y cruza el 
sensor.

• Un kit de instalación, que permite la aplicación de esta 
tecnología, se ha desarrollado y entregado a varios 
operadores. Actualmente estamos en periodo de prueba.



Detalles Técnicos del  
Sensor

• La clave del sistema es una 
pintura conductora en asociación 
con un pintura aislante utilizado 
para aislar el circuito de 
detección eléctrica del material 
de base.de base.

• Debido a la naturaleza del 
sensor, la forma y la geometría 
puede ser personalizado para 
satisfacer las necesidades de la 
región de la estructura que se 
esta observando.

• Este plano muestra una grieta 
que pasa por el sensor. 

• El sensor puede ser instalado en 
la proximidad de agujeros de 
remaches para detección de 
grietas emergentes.



Operación

• Una flota de la Fuerza Aerea Canadience esta siendo utilizadad para
probar la funcionalidad del sensor para detectar el pase de grietas.

• NRC-IAR ha elaborado un procedimiento de instalación y el kit que 
incluye todo lo necesario para instalar el sistema de detección de 
grietas 

• El NRC ha instalado 4 sensores.
• Preparación de la superficie es importante, así como la experiencia 

en la instalación.
• Es necesario tener en cuenta la distancia entre sensores.• Es necesario tener en cuenta la distancia entre sensores.



Detalles Técnicos

• NRC-IAR ha 
desarrollado un 
interrogador

• El detector consume 
muy poca energía y la 
corriente que pasa por 

Std. D-Sub 
9pin or 

Anphenol 
Canon Plug 
Connector

corriente que pasa por 
el sensor es mínima.

• Las grietas son 
detectadas por la 
unidad midiendo un 
caida en el voltage. La 
unidad mantiene la luz
prendida aun despues
que la grieta se cierra.

No light 
indicates 

conductivity 
(no crack)

Light indicates 
crack detected



Detalles Técnicos

Detección de fracturas en materiales compuestos

•El sensor es capaz de detectar con éxito 
una grieta en un material compuesto al cual se le 
permitió crecer a un tamaño deseado después de 
138376 ciclos de carga.
• Un sensor convencional fallo al detectar el • Un sensor convencional fallo al detectar el 
supuesto pase una grieta cuando solo habian
transcurrido 13570 ciclos de carga. La grieta
finalmente llego al sensor despues de 110144 
ciclos de carga.



Ensayos

Conclusiones sobre el monitoreo 
continuo: 
El monitoreo continuo de sensor 
permite que la grieta sea detectado 
incluso después del cierre de la 
misma.

Conclusiones sobre el monitoreo pasivo:
• Si la grieta se cierra hay posibilidades durante el monitoreo pasivo que la fractura no 

sea detectada.
• Es necesario, tener un monitoreo continuo de manera que cuando la fractura/grieta

se habra la primera vez la luz del equipo interrogador se mantenga prendido.



Programa Inalámbrico

• Un programa que permite la adaptación
de muchos de los sensores ha sido
creado en Labview. 
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Accellent



Acellent

• La tecnología Acellent se basa en el uso
de una red de sensores piezoelectricos.
El equipo utiliza varios tipos de onda de 
diagnóstico mediante el cual se puede 
visualizar en tiempo real los cambios visualizar en tiempo real los cambios 
estructurales.

• A través de esta tecnologia tambien se 
puede monitorear impacto en la 
estructura.



Instalación de la 
Prueba

• Detalles de los especímenes
• Dimensiones: 15 x 2 x 0.25 pulgadas

– Tamaño inicial de la fractura: 0.232 
pulgadas

AU

US

• Sistemas de monitoreo
• 4 x Sensores piezoelectricos

(Acellent Sensors) (AU)
– 2 x sensores de ultrasonidos(US)

Fractura



Acellent

• El sensor Acellent transmite una señal ultrasónica 
desde la cual se genera una línea de referencia de la 
acústica. (acústica basal)

• La degradación de la señal se relaciona con la salud 
dela estructura.

• El daño se localiza y se cuantifica conforme a la 
localización del sensor.



Programa Acellent

• Nivel actual:
• Cyclos: 62500

– Longitud de fractura: 0.3857 
pulgadas

AS

Representación
electrónica

– Threshold: 0.139 Fractura

Señal del sensor

Intervalo de inicio

Intervalo de cierre



Program Acellent–
Análisis Semi

empírico

• Valores basales
– 0-35000cycles

• Valores de la muestra At • Valores de la muestra At 
60000 Cyclos
– AFGROW: 0.319pulg.
– Real: 0.184pulg.
– 40K: 0.301pulg.
– 45K: 0.213pulg.
– 55K: 0.18pulg.

Convergencia



Detection de pérdida de 
Adhesion utilizando la 

capacitancia del sistema

CDDT



(CDDT)

• Capacitancia es la carga
electrica dividida por la 
diferencia de voltaje.

• En la medida que dos 
platos conductivos se 
separan la capacitancia
del sistema se reduce.

CDDT

del sistema se reduce.

CDDT Vs. Cycle Count
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Parches para reparación
de estructuras

• Objectivos:
– Buscar un medio para detectar en tiempo real 

la pérdida de adhesión de un parche.
– Usar un diseño relativamente realístico.
– Maximizar la tensión en un área específica.
– Mantener baja la tensión de adhesión en otras 

áreas .áreas .
• Estrategia:

– Utilizamos un parche doble rectangular.
– Hicimos que uno de los lados del parche fuese 

diferente de otros.
• Estudio de los diseños:

– Formas elípticas y octogonales.
– Perfiles cónicos rectos o contorneados.



Resultados de CDDT 
para el espécimen

CDDT vs. Load
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Antecedente: Técnica de 
correlación de imagen digital

• Desplazamiento correlacionado entre las imágenes de referencia y las 
deformadas.

• Puntos no son correlacionables- pixeles simples no son únicos.
• Una firma matemática utilizada para identificar cada subgrupo o subconjunto.
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•Se realizó un ensayo sobre el 
testigo. El ensayo consistió en una 
carga cíclica a  13 mil libras de 
fuerza durante aproximadamente 85 
mil ciclos a 1 Hz.



Specimen 1: Correlación de 
imágenes digitales

Resultados (15 kips)

(Sondeo de tensión inicial) (Después de 1.000 ciclos)     (Después de 85000 ciclos)



Análisis termoelástico
de las tensiones

• Señales (valores) de referencia
• Sistema realiza una correlación entre la señal infra-roja y la señal de 

referencia
• El resultado obtenido es proporcional a la suma de los tensiones 

(principal stresses)



Specimen 1: Análisis 
termoelástico de las 

tensiones

89 mil cyclos 132 mil cyclos 181K cyclos



Técnicas No 
Destructivas (NDE)

Resultados del escaneo-c ultrasónico

Cara superior (antes del ensayo) Cara posterior (antes del ensayo)

Cara posterior (después del ensayo)

Cara superior
Cara 
posterior

Resultados de la Termografía

Cara superior (después del ensayo)



Facilidades de ensayo 
SHM

Planes a mediano plazo (actividades en 3-
5 años):
Muchas compañías han desarrollado varios 
sensores y plataformas para realizar 
actividades SHM.
No tenemos conocimiento de que exista 
alguna facilidad de ensayo que permita a las alguna facilidad de ensayo que permita a las 
organizaciones validar el desempeño de sus 
tecnologías en una plataforma bien 
documentado.

– El plan propuesto consistiría en el desarrollo de un plan de ensayo estandarizado y 
un lecho de prueba para validar la tecnología SHM en aplicaciones de alas fijas y 
rotatorias.

– Las cargas, la deformación, el desplazamiento, la detección de fractura para carga 
estática y variable.

– El desarrollo de la facilidad de ensayo podría iniciarse con una estructura con la cual 
IAR está familiarizada para luego continuar con estructuras que requeriríamos 
estudiar, como por ejemplo el mecanismo de aterrizaje.



Perdida del Timón en un A310



AIR TRANSAT AIRBUS A310 
C-GPAT

El 6 de marzo de 2005, C-GPAT, un Airbus A310, de Air Transat partió 
Veradero, Cuba  para la ciudad de Quebec con 271 personas a bordo.



Perdida del timón

En aguas internacionales, al sur de Florida, el timón del C-GPAT se separó 
del estabilizador y se perdió.



Esquemas del timón

• Las investigaciones fueron 
llevada a cabo por Airbus, 
TSB, la NTSB, NRC y NASA.

• El timón A310 es una 
estructura completamente estructura completamente 
realizada en  compuesto que 
consiste en dos paneles 
arreglados en sándwich, con 
anclaje lateral articulado y 
nervadura en la parte superior 
e inferior. 



Análisis de la falla

• El análisis de la falla de la 
estructura compuesta remanente 
no arrojó información significativa 
acerca de la causa.

• A300, A310 y las flotas de A340 
con el diseño del timón similares con el diseño del timón similares 
fueron inspeccionado varias 
veces durante el curso de la  
investigación. No se encontraron 
evidencias de daños de perdida 
de la fuerza de adhesión fuera de 
los límites materiales 
especificados por el diseño.



Análisis de la falla

� � �
 � 
� 
 � 
� �

� � � � 
 � 
� � � � �

• Numerosas pruebas de cupones 
tomado de timones similares 
resultaron ser útil en la 
verificación de las propiedades 
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verificación de las propiedades 
mecánicas, entrada de líquidos 
y la realización de nuevas 
pruebas.



Conclusiones TSB sobre 
las causas y factores 

contribuyentes
1.  La aeronave despegó con una falla de adhesión pre-existente o 

una fractura interna no visible en el timón, causada por un evento 
discreto pero no por un impacto contundente, o un enlace débil 
en la sección Z del panel lateral izquierdo. Este daño se deterioró 
en vuelo, resultando en la pérdida del timón. 

2. El programa de inspección regular del fabricante de la aeronave 2. El programa de inspección regular del fabricante de la aeronave 
no era suficiente para detectar todos los defectos del timón, en 
particular los defectos en la parte trasera de los dos paneles. El 
daño puede haber estado presente durante muchos de los 
vuelos antes de la ocurrencia de la perdida del timón.

3. Este modelo de timón no incluye como parte de su diseño 
métodos para detener el crecimiento de fallas internas que 
prevengan que el daño en la estructura llegue a un tamaño 
crítico. Este tipo de diseño no es requerido para el proceso de 
certificación en este componente.



Inspecciones NDE

• Un avión estaba en 
mantenimiento para ser 
convertido a un avión de 
carga.

• Se descubrio utilizando
NDE dos NDE dos 
delaminaciones en dos 
lugares que superaban
los limites permitido.

• Los daños no fueron 
detectados por 
inspección visual directa 
(DVI), lo cual es 
requerido para 
certificación.



Comentarios finales

Con el aumento del uso de materiales compuestos e hibridos es necesario crear algoritmos
que nos permitan tomar en cuenta las diferentes formas de degradacion de estos materiales. 
El proceso HOLSIP fue desarrollado para materiales metálicos pero podría ser transformado
para tomar en cuenta los efectos en materiales compuestos e hibridos. Para esto es
necesario:

� Modelos físico matemáticos basados en 3D para predecir daño y el inicio de 
delaminación.

� Un mejor modelo para reducir las pruebas, y para determinar el intervalo de inspección.

� Desarollo de procedimiento de pruebas de componentes híbridos.

� Uso de NDI, SHM y CBM

� El uso de la gestión de riesgos

SHM puede convertirse en un requisito dentro de los aviones civiles y militares como medio 
de lograr la disponibilidad y la seguridad necesaria para operar las nueva y viejas flotas de 
aeronaves.

Varias técnicas están siendo investigados por diversos laboratorios y universidades, sin 
embargo, estas sólo se están comenzando a analizar para la aplicación en la operación de la 
aeronave.



Preguntas?


