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DESCRIPCION

Este trabajo de grado busca identificar los
requerimientos y necesidades en el proceso de
construccion de la estructura alar de la aeronave SUE-
SUA, como otro avance que facilite la participacion en la
competencia internacional Kremer - Categoria Maraton.

Para poder cumplir con este objetivo es necesario
realizar una propuesta detallada de la configuracion
estructural; contemplando materiales, dimensiones,
métodos de union, etc. Dicha propuesta debe respetar
los requerimientos de disefo, planteados de manera
preliminar, por el Ingeniero Juan Sebastian Tobdn
Conde. Es importante conocer si la propuesta de la
configuracion es viable y segura, por ello es necesario
analizarla a nivel estructural a través de modelos
matematicos que ayuden a formar criterios de peso en la
toma de decisiones. Ademas dichos modelos se
validaran a través del software ANSYS lo cual permite
evaluar la veracidad de los resultados y realizar las
respectivas correcciones.

A través de este analisis estructural se quiere dejar una
propuesta que facilite la construccién de la aeronave
SUE — SUA, y de esta manera convertirnos en pioneros
del pais en la participacion de la competencia. Ademas
con los resultados obtenidos se puede establecer una
metodologia para el disefio estructural de aeronaves de
propulsion humana, y una base de referencia para otros
proyectos referentes a este tema.
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1.ENFOQUE DE LA INVESTIGACION
El enfoque de investigacion de acuerdo a los
lineamientos de la Universidad de San Buenaventura es
empirico-analitico, orientado a Ila interpretacion vy
transformacion del mundo material.
1.1 LINEA DE INVESTIGACION DE USB / SUB-LINEA
DE FACULTAD / CAMPO TEMATICO DEL
PROGRAMA
Este proyecto esta asociado con la linea de investigaciéon
Tecnologias actuales y sociedad orientado hacia la
modernizacién de HPA's.
La sub-linea a la cual estda enfocado el proyecto es

) Instrumentacién y control de procesos.
METODOLOGIA

El campo tematico es Disefno y construccion de
aeronaves, especificamente el disefio estructural.

1.2 TECNICAS DE RECOLECCION DE INFORMACION

Para cumplir con los objetivos propuestos, se realizd un

estudio meticuloso referente al disefio estructural de

aeronaves Y la tecnologia de materiales.

La documentacion consultada a través del desarrollo del

presente trabajo relacioné varias fuentes de informacion,

tales como:

Textos especializados;

i Colaboracion de personas asociadas al tema de
investigacion;

i Consultas a docentes de la facultad;

i Internet (correos electrénicos, paginas
especializadas, bases de datos, foros virtuales, etc.)

i Software AVL y ANSYS.

i Normas ASTM e ICONTEC.
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METODOLOGIA

1.3 HIPOTESIS

A pesar de no haber un estudio especifico en el analisis
estructural de aeronaves altamente ultralivianas es
preciso asegurar que con los avances tecnologicos
logrados a través de la historia y con ayuda de buenas
fuentes de informacién se puede llegar a conclusiones
satisfactorias en cuanto al proceso de analisis estructural
y configuracién estructural de estas aeronaves.

Asi mismo, es importante anotar que la construccion
posterior de la aeronave SUE-SUA, basada en el
presente proyecto es viable.

1.4 VARIABLES
1.4.1 Variables independientes

Angulo de banqueo

Peso vacio

Peso al despegue

Cuerda

Envergadura

Angulo de incidencia de las alas
Eficiencia — Factor de Oswald
Moédulo de elasticidad
Coeficiente de drag inducido
Coeficiente de drag parasito
Peso de piloto

Factor de mutua interferencia
Numero Reynolds

Peso alar

Espesor de la piel

Espesor del nucleo

Espesor del adhesivo
Densidad del nucleo
Diametro exterior

Diametro interior

Fuerza de gravedad
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Momento de cabeceo

Momento alrededor de la viga estructural alar
Diametro exterior de la viga estructural alar
Altura del perfil en la ubicacién de la viga estructural alar
Presion en el punto de analisis

Presion estandar

Densidad estandar

Velocidad del cuerpo a través del fluido
Diametro del perno

Densidad de la matriz

Modulo de elasticidad de la matriz

Modulo de elasticidad cortante

Relacién de Poisson de la matriz
Resistencia a la tension de la matriz
Resistencia a la compresion de la matriz
Resistencia al cortante de la matriz

) Modulo de compresidn transversal de la matriz
METODOLOGIA Densidad de la fibra

Moédulo de elasticidad longitudinal de la fibra
Modulo de elasticidad transversal de la fibra
Modulo de elasticidad cortante de la fibra
Relacion de Poisson longitudinal de la fibra
Resistencia a la tensién de la fibra

Relaciéon de Poisson de la fibra

Resistencia a la compresion de la fibra
Resistencia al cortante de la fibra

Angulo de orientacion de las fibras

Volumen de la matriz

Volumen de la fibra

Espesor de cada capa

Espesor de pared

1.4.2 Variables dependiente

Factor de carga

Factor de seguridad

Fuerza de sustentacion — “Lift”
Fuerza de arrastre — “Drag”
Coeficiente de sustentacion — “Lift”
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Coeficiente de arrastre — “Drag”
Superficie alar
Esfuerzo
Deformacion
Velocidad de perdida
Momento de inercia
Distancia entre 74 de la cuerda y el centroide
Coeficiente de presion
Altura del buje
Distancia al borde
Distancia entre pernos
Densidad del compuesto
Moédulo de elasticidad longitudinal de la lamina
Médulo de elasticidad transversal de la lamina
Relacion de Poisson longitudinal de la lamina
Relacion de Poisson transversal de la lamina
) Relacién de Poisson del compuesto
METODOLOGIA Modulo de compresion transversal

Modulo de compresidn transversal de la matriz
Mddulo de elasticidad cortante longitudinal
Médulo de elasticidad cortante transversal
Deformacién ultima de la fibra a tension
Deformacion ultima de la matriz a tension
Resistencia ultima a la traccion longitudinal
Resistencia a la tensién transversal

Relacion geométrica de la fibra

Resistencia a la compresion longitudinal
Resistencia a la compresion longitudinal de modo
extensional

Resistencia a la compresion longitudinal en fase o por
cortante

Deformacién ultima de la matriz a compresién
Deformacion ultima de la matriz a cortante
Resistencia al cortante

Momento flector interno causado por flexién
Espesor del laminado

Matriz de médulo de elasticidad

Coseno(0)

Seno(0)
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METODOLOGIA

Matriz Aij

Fuerza resultante

Momentos virtuales que actuan sobre la viga
Reacciones en A, B, Cy D en direccibn xoy
Fuerza cortante

Matriz N

Esfuerzos principales

Deformaciones principales

Esfuerzo cortante

Deformacién cortante

Centro elastico del perfil

Centro de carga del perfil

Momento torsor

Flujo cortante

Coeficiente de pandeo

Esfuerzo critico

Margen de seguridad

CONCLUSIONES

- El analisis estructural de wun disefio es
fundamental porque determina si un proyecto es viable y
seguro. Durante todo el procedimiento se trabaja con
variables criticas, tales como los materiales o uniones
entre piezas, las cuales deben disefiarse con los
recursos disponibles cumpliendo con altos parametros
de confiabilidad.

- Para poder disefiar estructuralmente un proyecto
es necesario conocer todos los requerimientos
preliminares ya que proporcionan informacién
importante a cerca de las limitaciones que se deben
cumplir. Sin embargo vale la pena mencionar que estos
requerimientos pueden modificarse si y solo si se
comprueba, a través del analisis, que el disefio no es
viable.

- El uso de materiales compuestos es una buena
alternativa para la industria aeronautica, ya que a traves
de ellos es posible realizar estructuras de alta
resistencia, disminuyendo el peso y aumentando el
rendimiento.
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CONCLUSIONES

El principal inconveniente radica en los costos ya que
aumentan considerablemente a causa de la
manufactura, el mantenimiento y las reparaciones
necesarias.

- El analisis de materiales compuestos es un
procedimiento complejo porque depende
significativamente de las propiedades que tengan los
constituyentes; esto implica que no se pueden tomar
decisiones sin estudios y/o analisis previos, ya que
aunque existen comportamientos que parecen obvios, la
interaccion entre los constituyentes puede alterar los
resultados significativamente como es el caso de la falla
a compresion longitudinal.

- Crear una buena metodologia para el analisis
mecanico  de materiales ~ compuestos  facilita
significativamente el analisis estructural de un disefio, ya
que permite entender a cabalidad el procedimiento de
falla del laminado. De esta manera se direccionan
apropiadamente las capas para evitar o prolongar al
maximo la falla producida bajo la carga mas critica.

- La integridad estructural de un elemento en
materiales compuesto se asegura con el conocimiento
apropiado en compatibilidad de materiales, porcentajes
de mezcla y modos de fallo de ambos constituyentes.
Otro aspecto importante es identificar el material mas
vulnerable a la falla para poder implementar actividades
de mantenimiento y proteccién al mismo.

[ El disefio tipo “BOX-WING” involucra algunas
consideraciones diferentes respecto a una aeronave
convencional, tales como, la distribucién de cargas en
las cuatro superficies alares, la mutua interferencia entre
ellas y con el fuselaje. Estos argumentos adicionales
modifican  significativamente los esfuerzos, las
deformaciones y deflexiones de la estructura; razén por
la cudl es necesario disefiarlas con un adecuado factor




NUMERO RAE

PROGRAMA

INGENIERIA AERONAUTICA

CONCLUSIONES

de seguridad.

- El primer paso para disefar una pieza en
materiales compuestos es definir apropiadamente el
perfil de misién de la misma, ya que dependiendo de
esto se eligen adecuadamente la direccidon de las capas
que conforman el laminado para que proporcionen una
mayor resistencia de la requerida en los tres ejes.

- La viga circular que se eligié en la configuracion
alar de la SUE — SUA es adecuada en cuanto al soporte
de cargas de flexion y torsion, como se esperaba con el
criterio de disefio seleccionado. Tiene ventajas
adicionales en cuanto a facilidad de ensamble y
simplificacion de calculos en el analisis.

El problema radica en su proceso de manufactura ya que
es costoso por sus requerimientos de planta y
herramientas.

- El disefio del perfil con una estructura tipo
sandwich es adecuado en cuanto al soporte de cargas
cortantes, ya que otorga alta resistencia asegurando
baja torsion a través del ala y como consecuencia las
fallas por cargas cortantes son minimas.

[ El disefio del “BOX-WING” es aerodinamicamente
eficiente ya que disminuye el drag inducido,
consumiendo menos potencia y disminuyendo costos
operacionales.

En la SUE — SUA se presenta un inconveniente por la
gran distancia del gap ya que estructuralmente se debe
asegurar estabilidad a través de vigas que mantengan la
estructura estatica en la posicion en la cual fue disefiada,
y esto afecta significativamente el peso de la aeronave.

[ El mylar para la piel de la estructura alar es muy
adecuado, ya que es capaz de resistir altos cortantes
con grandes espaciamientos de las costillas sin generar
pandeo.




NUMERO RAE

PROGRAMA

INGENIERIA AERONAUTICA

CONCLUSIONES

Una ventaja adicional es su bajo coeficiente de dilatacion
térmica ya que garantiza un comportamiento estable de
las cargas a pesar de condiciones climaticas extremas.

- Cuando se trabaja con una fibra unidireccional es
importante garantizar el factor de seguridad requerido
en la direccion transversal, siendo las fuerzas mas
criticas en este tipo de materiales. A través de las otras
direcciones siempre se tendra un factor de seguridad
mas alto garantizando la estabilidad estructural en todos
los ejes.

- El margen de seguridad en el espaciamiento entre
costillas aumenta cuando éste es mas pequefio ya que
la placa se hace mas rigida disminuyendo el esfuerzo
cortante bajo el cual esta sometida.

- La validaciéon por medio de elementos finitos es
una buena herramienta de analisis para todo ingeniero;
sin embargo, al tratar con materiales compuestos, se
corre el riesgo de que este analisis no sea
suficientemente satisfactorio debido a la cantidad de
variables que intervienen en el su comportamiento
mecanico.

- La seleccion apropiada de parametros de analisis
como por ejemplo la malla es indispensable para
obtener resultados satisfactorios.

- La discrepancia entre el analisis manual y los
resultados por medio de software, se debe a las
restricciones que se tomen a través del procedimiento
correspondiente (tales como la accion de la gravedad y
el peso (W) del sistema o componente).
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INTRODUCCION

Al abordar el disefio de una aeronave de propulsion humana, es posible
encontrarse con una multitud de problemas de caracter técnico, practico,
financiero o de organizacion. De hecho, al reflexionar sobre los problemas de
organizacion; que son posiblemente los mas exigentes, y considerando que la
posterior construccion de una aeronave de propulsion humana relativamente
grande tendria entre 10.000 y 25.000 horas-hombre de trabajo, es un proyecto que
definitivamente no puede tomarse a la ligera. Asimismo, hay que considerar la
importancia de la transicidbn que existe entre la concepcion de la aeronave y su
construccion, ya que en dicha transicidn se encuentra uno de los procesos mas
relevantes que se relacionan directamente con la seguridad de la aeronave: el
disefio estructural.

La palabra estructura se refiere a la manera en que esta constituida una aeronave,
con respecto a los materiales utilizados y también al tipo de configuracién de la
misma. El disefiador de estructuras de una aeronave de propulsibn humana
siempre tiene dos metas en mente: la primera es reducir al minimo la carga que
una pieza estructural soporta y la segunda es conseguir una 6ptima relacién entre
el peso de la aeronave vy la resistencia de la misma; simultaneamente el disefiador
estructural puede encontrarse a si mismo trabajando en terrenos desconocidos,
como materiales inusuales e innovadores; asi como actuando en funciones de
instructor en el proceso de construccion, inspector de calidad y organizador
general.

Al discutir el disefo estructural de las aeronaves propulsadas por potencia
humana no es facil aislar este tema del proceso de disefio que debe llevarse a
cabo de forma paralela en otras areas, como el disefio aerodinamico y el disefio
mecanico, para que el resultado sea satisfactorio.

Este proyecto pretende aplicar los conocimientos adquiridos de disefio estructural;
especificamente en aeronaves de propulsion humana (Human Powered Aircraft),
con el fin de que sean aprovechados para hacer cumplir los objetivos propuestos.
El manejo de tales conocimientos es indispensable desde el punto de vista teérico-
practico para la formacién de ingenieros integrales nada ajenos a los procesos de
produccién presentes en la industria aeronautica.



1. PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

1.1 ANTECEDENTES

La competencia Kremer anunciada en el afio 1959 impulsé en mayor proporcion el
avance Yy la investigacion de las aeronaves de propulsion humana, que hasta ese
entonces habian presentado grandes inconvenientes en la obtencion de un vuelo
verdadero. Fue hasta el afo de 1960, el SUMPAC, una aeronave de propulsion
humana, recapituld todos los afios de investigacion y solucioné la mayoria de los
problemas presentados, ganando por primera vez la competencia Kremer, y
declarandose como el primer vuelo verdadero. Esta aeronave fue disefiada y
construida por estudiantes de postgrado de la universidad de Southampton en
Inglaterra.

Figura 1. SUMPAC, primera aeronave exitosa en la competencia Kremer.

Fuente: SUMPAC. [en linea] [itdo el 29 de marzo de 2011. Disponible en Internet:
<http://en.wikipedia.org/wiki/File:SUMPAC.JPG>

Una caracteristica particular de las aeronaves de propulsion humana es la gran
envergadura, la SUMPAC poseia una envergadura de 24.4 m; entre otras
especificaciones, tenia una superficie alar de 27.9 m? y las vigas estructurales
principales fueron fabricadas en madera, cuyas uniones, del mismo espesor se
encontraban fabricadas en aluminio. El ala se constituia principalmente por dos
vigas estructurales y costillas ubicadas cada 0.23 m (9 in) alo largo de la
envergadura y reforzadas con capas de balso para otorgarles mayor rigidez. El
borde de salida también fue fabricado en madera y las alas fueron cubiertas con
nylon de paracaidas barnizado.

El peso total de la aeronave fue de 58.1 kg.
2



Posteriormente en los 70’s, se desarrollaron numerosos disefios de HPA’s -
‘Human Power Aircraft’, cuyos avances estructurales fueron determinantes para el
éxito en la competencia Kremer (declarados vuelos oficiales), entre ellos, y uno de
los mas significativos, el de la Gossamer Albatross en 1979.

Bajo la direccion del especialista en aerodinamica, el Dr. Paul MacCready se
disefia y fabrica la Grossamer Albatross, cuya importancia se basa en que su
estructura fue la primera en ser fabricada 100% en materiales compuestos.
De esta manera, el 12 de junio de 1979, la aeronave completd una exitosa
travesia a través del Canal de la Mancha para ganar el premio de la competencia
Kremer, en otra categoria. La aeronave era propulsada por una gran hélice de dos
palas accionada mediante pedales. La travesia se completdé en 2 horas y 49
minutos, recorriendo una distancia de 35.8 kildbmetros, con una velocidad media de
24.5 km/ h.

Figura 2. Gossamer Albatross en el Canal de la Mancha.

Fuente: Abenteuer Armelkanal. [en linea][citado el 29 de marzo de 2011]. Disponible en Internet:
<http://web.ard.de/galerie/content/nothumbs/default/876/html/1162_8281.htmI>

La Gossamer Albatross tiene una configuracion bastante inusual: posee un
estabilizador horizontal de gran dimension delantero (canard) de una manera
similar a la aeronave de los hermanos Wright. La estructura alar esta constituida
de una viga estructural en fibra de carbono recubierto con plastico, ademas de
costillas de poliestireno expandido. Toda la estructura fue recubierta en un plastico
fino y transparente llamado mylar, también conocido con pelicula PET -
‘Polyethylene Terephtalate’.

Otra caracteristica importante era el peso de la aeronave. El peso era so6lo de 32
kg, aunque el peso bruto en la mision era de casi 100 kg.
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Otro gran avance, en el desarrollo de este tipo de aeronaves fue la disminucién de
la superficie alar, tal como la de un planeador; aumentando la relacién de aspecto
(AR), y de esta manera, permitiendo que el vuelo pudiera llevarse a cabo con un
minimo de energia, es decir, con el minimo esfuerzo humano posible.

Figura 3. Configuracién estructural del Gossamer Albatross.
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Fuente: REINO UNIDO. ROYAL AERONAUTICAL SOCIETY. Gossamer Albatross. [en lineal

[citado el 29 de marzo de 2011]. Disponible en Internet: <http://www.raes.org.uk/cms/
uploaded/files/SG_HPAG_albatross.pdf>

Algunas de las caracteristicas estructurales de la Gossamer Albatross, se
describen a continuacién, de acuerdo a la figura anterior:

1. Viga alar principal tubular que se extiende desde la raiz hasta el 50% de la
media envergadura, fabricada y constituida por 5 capas de fibra de carbono.

2. Representa a la viga alar entre el 50% y el 90% de la media envergadura
alar, la cual esta fabricada en el mismo material compuesto, pero esta
constituido por sélo 3 capas.

3. Representa la seccion de la viga principal alar entre el 90% y 100% de la
media envergadura, con 2 capas de fibra de carbono.

4. La estructura presentaba cables tensores fabricados en kevlar, cuya funcién
principal era contrarrestar las fuerzas de torsidbn presentadas en la
superficie alar. La anterior esta basado en el principio de disefio estructural
WBT - ‘Wire Braced for Torsion’, que consiste en la constitucion de
numerosos cables tensores, para aumentar la resistencia a la torsion.
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5. La longitud de la pala en la hélice era de 1.81 m.

6. Contaba con otros cables tensores que se extendia desde el estabilizador
horizontal hasta la superficie alar, los cuales contrarrestaban el movimiento
de guifiada sobre dicha superficie.

Ademas, se pueden observar otras caracteristicas estructurales en general, tales
como la disposicion y numero de costillas, y la proporcion entre los diferentes
componentes de la aeronave.

Siguiendo con la linea de HPA'’s exitosas, en mayo de 1988, la Daedalus, una
aeronave disefiada por el Instituto de Tecnologia de Massachussetts, recorrié una
distancia de 115.11 km en 3 horas y 54 minutos, entre Iraklion en la ista de Creta
hasta la isla de Santorini sobre el mar Egeo. Este vuelo posee el record mundial
oficial de distancia y duracidén para una aeronave de este tipo.

Figura 4. Pruebas de vuelo del Daedalus.

Fuente: Ibid. Disponible en ; Internet: <httb:/]www.raes.org.uk/cmspage.asp?
cmsitemid=SG_hum_pow_download>

La Daedalus fue disefiada con un factor de carga de 1.75, mucho menor, en
comparacion con disefios previos; ademas, su configuracion estructural fue
protagonizada por el alto uso de fibra de carbono, principalmente sobre toda su
envergadura (34.14 m). Las costillas tenian un espesor de 0.00635 m, y eran
fabricadas en una espuma rosada de alta densidad, rodeadas de una capa de
0.0008 m de madera contrachapada ‘plywood’ y reforzadas con resina. La
aeronave se recubrié con mylar de 1.27E-5 m de espesor, cuya propiedad mas
destacada es su alta resistencia a la tension. Su peso era de solo 31 kg.

En agosto del mismo afo y en septiembre de 1989, se desarrollaron dos
aeronaves bastante competitivas, clasificadas dentro de los vuelos verdaderos en
5



la competencia Kremer; el turno fue para los alemanes, liderados por Peer Frank
quienes disefiaron la aeronave Velair 88, la cual fue mejorada al siguiente afo,
recibiendo el nombre de Velair 89.

Figura 5. Pruebas del Velair 88 (izquierda) y Velair 89 (derecha) en el aeropuerto de Munich.

Fuente: HUMAN POWERED FLIGHT. ;I;his is human powered flight. [en linea] [citado el 29 de
marzo de 2011]. Disponible en Internet: <http://www.skytec-engineering.de/hpa.htm>

Estas aeronaves se caracterizaban principalmente por sus alas en ‘cantilever’, es
decir, que no presentaban alambres tensores o amortiguadores; lo que les
permitia compensar el drag. La estructura primaria fue hecha de fibra de carbén
reforzada con resina epdxica, mientras la estructura secundaria estaba compuesta
de espuma de alta densidad, madera y una cubierta muy ligera llamada hostaphan
que le otorgaba mayor rigidez y resistencia.

A continuacién se pueden apreciar especificaciones de la aeronave en cuanto a
su configuracion y materiales.

Tabla 1. Especificaciones estructurales Velair 88 y Velair 89.

Caracteristica | Velair 88 | Velair 89
Forma alar Doble trapecio Rectangular-Trapezoidal
(3 segmentos) (5 segmentos)
Envergadura 21.7m 23.2m
‘Aspect Ratio’ 27 31.7
Materiales
Fuselaje Fibra de carbono con Fuselaje
espacios estructurales
de Polystrol (CFRP
‘Carbon fibre
Reinforced Polymer).
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Tabla 1. (Contianucién

Caracteristica | Velair 88 \ Velair 89
Materiales
Viga alar Fibra de carbono T300, Fibra de carbono
con estructura tipo T800/M10. Tubular.
sandwich. Tubular.
Costillas Polimero Styrodur, reforzadas con capas de fibra de
carbono.
Piel Mylar Hostaphan
Factor de carga 3.0 3.6
Pesos
Vacio 37.9 kg 30.4 kg
TO max.* 100 kg 100 kg

*'Take Off Maximum’ Peso maximo en despegue.

Fuente: HUMAN POWERED FLIGHT [Vuelo de propulsidon humana]. This is human powered flight.
[en linea] [citado el 29 de marzo de 2011]. Disponible en Internet: <http://www.skytec-
engineering.de/hpa.htm>

En 2005 el departamento de Ingenieria Aeroespacial de la Universidad de Virginia
plante6 un disefio innovador que pretendia dar solucidbn a las diferentes
problematicas surgidas empiricamente en las HPA’s, la aeronave de propulsion
humana ‘The Iron Butterfly’.

Estructuralmente, se destaca la configuraciéon alar tipo ‘Box-Wing’ (superficie alar
en forma de caja), que cuenta con un viga alar principal ubicada en el maximo
espesor del perfil alar al 25% de la cuerda.

El ala superior y el ala inferior estan conectadas en tres puntos, tal como lo
muestra la siguiente figura, el primero se encuentran sujetadas directamente al
fuselaje, el segundo representa un “amortiguador” ubicado aproximadamente al
50% de la media envergadura y el tercero una conexion en la punta del ala.

Figura 6. Disefio del “Iron Butterfly”.

Ppp—

5
®

Fuente: HUMAN POWERED AIRCRAFT GROUP AT VIRGINIA TECH. THE IRON BUTTERFLY. A
Human Powered Aircraft for Sport. [en linea] 4 de marzo de 2005 [citado el 29 de marzo de 2011].
Disponible en Internet: <http://www.dept.aoe.vt.edu/ ~mason/Mason_f/HPAFinalRptS06.pdf>. p. 1.
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Todas las superficies sustentadoras estan constituidas por costillas de espuma de
alta densidad, reforzadas con ‘plywood’ para aumentar su resistencia y recubiertas
de mylar. El tren de aterrizaje esta conectado en la estructura principal del fuselaje
a lo largo de la superficie inferior de la estructura alar.

En general, los materiales para las vigas estructurales y amortiguadores son
varias aleaciones de aluminio, lo cual hace que el peso de la aeronave sea mu alto
en comparacion con HPA'’s previas, con un peso de 97.52 kg.

A continuacion se relacionan las caracteristicas, materiales, y configuraciones
estructurales comunes en la historia de las aeronaves de propulsion humana.

Tabla 2. Caracteristicas HPA'’s.

ALA
HPA b S We | ESTRUCTURA ANO
[m] [m?] [kd]

Mufli 13.4 9.66 36.3 Spruce WB SS 1935
Pedaliante 17.6 23.22 99.8 Wood WB SS 1936
Sumpac 244 27.87 58.1 Spruce IG 1961
Puffin | 25.6 30.65 53.5 Balsa/ Spruce SS 1961
Puffin Il 28.3 36.23 63.5 Balsa/ Spruce IG 1965
Linnet | 22.2 26.01 50.3 Balsa/ Spruce 1966
Linnet 11l 25.3 30.19 49.9 Balsa/ Spruce 1970
Wright 21.6 45.15 40.8 Carbon 1972
Jupiter 244 27.87 66.2 Balsa/ Spruce SS 1972
Toucan | 37.5 55.74 94.8 Balsa/ Spruce IG 1972
Stork A 21.0 20.99 35.8 Balsa/ Spruce SQ 1976
Gossamer
Albatross 29.3 46.45 24.9 Carbon WBT 1978
Bliesner 7 24 .4 27.87 24.5 Spruce Ca 1981
Bionic Bat 15.2 13.84 32.6 Carbon 1983
Musculair | 21.9 16.07 28.1 Carbon 1984
Musculair 11 19.5 13.28 43.1 Carbon SS 1985
Pelargos 3 22.5 19.78 24.9 Carbon WB 1985
Man Eagle4  19.2 18.58 60.8 Carbon 1985
Light Eagle 34.7 31.03 41.7 Carbon WB 1986
Swift B 17.4 18.95 50.8 Carbon Ca 1986
Daedalus 87  34.1 30.84 31.7 Carbon WB 1987
Daedalus 88  34.1 30.84 31.7 Carbon WB 1988
Velair 88 21.6 16.44 35.4 Carbon 1988




Tabla 2. (Continuacién)

ALA
HPA b S We ESTRUCTURA ANO
[m] [m?] [Ib]
Velair 89 23.2 16.90 30.4 Carbon 1989
Da Vinci 3 30.5 22.48 43.9 Carbon WB 1989
Airglow 25.6 22.48 31.7 Carbon 1990

Fuente: Autores.

Tal como se observa, la estructura de las aeronaves presentaba principios
caracteristicos de manufactura como los siguientes:

WB - ‘Wire-Braced for bending only’.Presenta cables tensores que soportan
las cargas de flexibn. Se compone de un clave tensor bajo el ala y otro sobre
ella.

WBT — ‘Wire Braced for Torsion’. Presenta numerosos cables tensores con
el fin de optimizar la caracteristica de resistencia a la torsion.

Ca - ‘Cantileve’. Viga sujeta sélo por un extremo o por el centro, que debe
soportar las fuerzas de toda la estructura, incluso las del extremo libre.

SS - ‘Stressed Skin’. Requiere que el recubrimiento sea lo suficientemente
rigida y resistente como para soportar todas las cargas de torsidn, asi como
proporcionar una forma adecuada.

IG - ‘Internal Girder’. La viga soporta todas las cargas de torsion.

SQ - ‘Internal SQuare torsion box’. Viga alar en balso contrachapado en una
técnica de construccion llamada ‘stork’.

PT - ‘Plywood Tube’. Viga alar tubular de madera contrachapada’.

1 " .
Tablero elaborado con finas chapas de madera pegadas con las fibras transversalmente una sobre la otra

con resinas sintéticas mediante fuerte presion y calor. Esta técnica mejora notablemente la estabilidad
dimensional.
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1.2 DESCRIPCION Y FORMULACION DEL PROBLEMA

Es importante que el disefio estructural cumpla con los requerimientos necesarios
para que durante la mision de la aeronave, ésta mantenga su integridad y se
conserve la seguridad de sus ocupantes.

El mayor inconveniente que presenta el disefio estructural de HPA’s, es que no
hay un procedimiento establecido como el que existe para aeronaves
convencionales. Por otro lado, la competencia Kremer, en la categoria Maratén,
representa un gran reto, ya que pocas aeronaves han sido exitosas.

En este orden de ideas se puede concretar el problema bajo el siguiente
cuestionamiento: ¢Cual es la configuraciéon estructural apropiada de la
aeronave de propulsion humana SUE-SUA, que cumpla con los
requerimientos de la competencia y del diseio preliminar?

1.3 JUSTIFICACION

El presente proyecto se desarrolla debido a la necesidad de construir la aeronave
SUE-SUA para participar en la competencia Kremer, siendo ésta la primera
aeronave colombiana que se presentaria en este evento internacional tan
importante.

El disefio estructural aplica distintas técnicas y principios con el propédsito de
definir un dispositivo o sistema, con los suficientes detalles, como para permitir su
realizacion fisica. El proyecto es factible ya que existen diversas fuentes de
informacién, asi como recursos fisicos y humanos dentro de la institucion, que
pueden dar soluciéon a dudas o problemas que se generen durante en desarrollo
del disefio estructural. Ademas con los resultados obtenidos se puede establecer
un modelo sistematizado para el disefio estructural de aeronaves de propulsion
humana, y una base de referencia para otros proyectos referentes a este tema.

1.4 OBJETIVOS

1.4.1 Objetivo general. Disefiar la estructura de la aeronave SUE-SUA? para
participar en la competencia internacional “The Kremer International Marathon”.

® SUE-SUA: Ave del sol en lengua muisca.
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1.4.2 Objetivos especificos.

e Definir la configuracién estructural mas apropiada que cumpla con los
requerimientos del disefio preliminar y de la “The Kremer International
Marathon” (Anexo A).

e Analizar estructuralmente la configuracién alar definida para condiciones
criticas de vuelo.

e Simular con software ANSYS la estructura alar para validar la configuracion
definida.

1.5 ALCANCES Y LIMITACIONES

1.5.1 Alcance. El proyecto culmina con la entrega del disefio estructural con sus
respectivos planos, que incluiran los requerimientos técnicos necesarios para
hacer posible la futura construcciéon de la aeronave.

1.5.2 Limitaciones.

e El proyecto no contempla el disefio del sistema de potencia, ni del sistema de
accionamiento de las superficies de control.

e El analisis real de esfuerzos y deformaciones no incluye los esfuerzos
producidos por el empuje y torque de la hélice, puesto que este enfoque es
trabajado por otro grupo de investigacion.

e El analisis estructural solo se realizara a la superficie alar ya que para realizarlo
a toda la aeronave se deben contemplar otros esfuerzos como el de la hélice,
los cuales no se aplican en el presente proyecto.

e La simulacién respectiva en ANSYS so6lo se realizara para niveles criticos de
vuelo de la aeronave.

e Silos resultados finales modifican parcial o completamente el disefio preliminar
de la aeronave SUE-SUA, el redisefio bajo estas nuevas condiciones no
concierne al desarrollo del presente proyecto.
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2. MARCO DE REFERENCIA

2.1 MARCO TEORICO - CONCEPTUAL

2.1.1 Progreso en tecnologia de materiales para la industria aeronautica
(Materiales Compuestos). En la aviacion comercial, optimizar la relacion costos-
rendimiento es uno de los objetivos primordiales, el cual esta directamente
relacionado con el peso de la aeronave. En general, disminuir peso significa
reducir consumo de combustible y costos de operacion, ademas de aportar a la
proteccidon medioambiental, lo que constituye un punto de partida para desarrollar
nuevos materiales e innovadores procesos de produccion.

Los materiales compuestos han demostrado su potencial de uso en todo tipo de
industrias en los ultimos afos, convirtiéndolos en materiales con presencia
habitual en diferentes actividades cotidianas como los coches, el transporte aéreo,
los deportes, etc., comunmente utilizados en ingenieria.

Figura 7. Materiales compuestos en aviacion.
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[ Fiberglass
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Fuente: Composite Solutions Applied Throughout the 787. [en linea][citado el 7 de abril de 2011].
Disponible en Internet:< http://www.carbonfiber.gr.jp/english/tanso/images/ plane02_b.jpg>.

Los materiales compuestos estan constituidos por una fibra y una resina; que
combinadas ayudan a mejorar las propiedades del material final debido a sus
elevadas propiedades mecanicas, como la resistencia a la traccion, flexion, rotura
e impacto, ademas de presentar un excelente comportamiento ante la corrosion.
Las diferentes combinaciones de matrices y fibras, dan lugar a un gran numero de
propiedades fisicas y quimicas, ofreciendo un abanico de posibilidades tan amplio
que puede ser adaptado a las demandas de cualquier aplicacién.
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Uno de los retos al utilizar materiales compuestos, es entender su comportamiento
mecanico, en particular su prediccion de fallo. Esto no es facil ya que su
comportamiento mecanico puede llegar a ser mas complejo que otros materiales,
puesto que la adicion de las fibras los convierte en materiales altamente
anisotropos®, con diferentes mecanismos de fallo, rotura de fibras, despegues
entre laminas, que pueden interaccionar entre si.

Los compuestos mas comunes en aviacién son los que poseen fibras de carbono,
fibras de vidrio o fibras de aramid. La fibra de carbono es tres veces mas
resistente que el aluminio, mucho mas ligero y de propiedades mecanicas
elevadas; en cuanto a las fibras de vidrio, poseen un buen aislamiento térmico,
soporta altas temperaturas y es facilmente moldeable; por ultimo, las fibras de
aramid, soportan muy bien los impactos, pero no trabajan bien a compresion y no
soportan bien el ataque medio ambiental.

Tabla 3. Propiedades de los materiales compuestos.

MATERIAL DENSIDAD RESISTENCIA A MODULO DE
COMPUESTO (kg/m®) LA ROTURA (MPa) | YOUNG (GPa)
FIBRAS DE VIDRIO
E-glass fibers 254 500 72
S-glass fibers 249 650 86
FIBRAS DE CARBONO
AS-4 180 580 228
IM-7 177 758 276
T-300 177 530 231
T650/42 177 730 290
Titanio 177 730 -
P-55 199 250 379
P-75 199 300 517
P-100 216 325 690
FIBRAS DE ARAMID
Kevlar 29 144 550 62
Kevlar49 147 550 131

Fuente: Autores.

2.1.2 Corrosion en materiales compuestos. Es un fenébmeno que se presenta
solamente en compuestos de fibra de carbono, debido a que este tipo de fibra es
un material con buena conductividad, lo que favorece las condiciones para que se
presente corrosion. La corrosidon en particular que se presenta en fibras de
carbono se conoce como corrosion galvanica.

3 _ . ’ . . I . .
Caracteristica de un material segun la cual sus propiedades son diferentes en distintas direcciones.
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Para que se presente la corrosién galvanica deben existir 4 elementos, que son:

1. Anodo: Es el lugar donde toma lugar la corrosién de los metales. Los
metales pierden electrones convirtiéndose en iones.

2. Catodo. Esta parte atrae los electrones creados por el anodo, creando una
pelicula metalica, reduciendo el oxigeno y generando una reaccién con el
hidrégeno.

3. Electrolito: Solucion con buena conductividad para atraer los iones.

4. Conexidn eléctrica: Conexion fisica fundamental entre el anodo y el catodo.

La corrosion se presenta cuando la fibra esta en contacto con un material metalico
tomando el lugar del catodo en la reaccién electroquimica como consecuencia de
su buena conductividad; el metal como anodo sobre la fibra, el electrolito seria el
aire y finalmente la conexion eléctrica se interpreta como el contacto directo entre
los dos materiales. Sin embargo, ciertas bibliografias afirman que este efecto no
es tan grande como una corrosion causada por desgaste o desgarre del material. *

Si bien las consecuencias directas de la corrosion afectan significativamente a los
metales, también sobre la fibra se presenta abrasion y como efecto secundario
deslaminacion (separacidn entre la matriz y las fibras), haciendo que el compuesto
se vuelva vulnerables a fallas debido a la pérdida de sus propiedades.

Figura 8. Deslaminacién de la fibra de carbono.

Fuente: Autores

Para impedir la corrosion, la fibra debe estar eléctricamente aislada del metal, lo
cual se puede lograr con una capa intermedia y delgada de fibra de vidrio; o bien,
una capa de adhesivo no conductivo en la interface.

* CST COMPOSITES.HOW TO; Care for your carbon Fibre. [PDF] [en linea] [citado 13 de mayo de 2011].
Disponible en Internet: <www.cstcomposites.com/
How%20to%20care%20for%20your%20carbon%20fibre.pdf>. p. 2.
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2.1.3 Analisis estructural. El siguiente diagrama de flujo proporciona una buena

guia para realizar un analisis estructural apropiado y completo.

Figura 9. Diagrama de flujo para un analisis estructural.

1.Modificar NO ¢ El disefio cumple
estructura con las restricciones
2.Cambiar el y el factor de
material seguridad?

Fuente: Autores.

1. El primer

ANALISIS ESTRUCTURAL

I

Restricciones de disefio

i

Disefio de la estructuraen
términos del peso

!

Configuracion del material

i

“Load - Path”

i

Calculode resistenciade
materiales

l

Factor de Seguridad

paso es determinar los requerimientos de disefio que

proporcionan los parametros y limitaciones para el desarrollo del disefio y
analisis estructural. Dichas condiciones son la geometria, las cargas y los

materiales.

La geometria y las cargas son parametros inmodificables otorgados por el disefio
preliminar. Los materiales son establecidos por el disefiador estructural, los cuales
deben ser seleccionados apropiadamente para cumplir con la misién de la

aeronave.
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2. Con los requerimientos establecidos, se procede a disefar la estructura
l6gicamente, es decir, que sea capaz de asegurar el cumplimiento de
dichos requerimientos.

3. Para continuar, es necesario configurar los materiales seleccionados. Esto
implica conocer propiedades fundamentales como: el médulo de Young, la
relacion de Poisson y el esfuerzo maximo de ruptura. El manejo de
materiales compuestos implica un procedimiento analitico mucho mas
complejo al ser materiales ortotropicos.

4. La siguiente actividad hace referencia al estudio de patrones de carga, con
el que se define la manera de como se encuentran distribuidas las cargas
internas en los diferentes componentes de la estructura. Por otro lado, para
estructuras estaticamente indeterminadas, se utiliza el analisis a través de
energias o el trabajo virtual para hallar los esfuerzos resultantes sobre la
estructura.

5. Se debe realizar el analisis de los componentes de la estructura con el
objetivo de dar un valor cuantitativo a los esfuerzos maximos de operacion,
y de deformacion maxima de las piezas, ya que a través de este analisis se
puede establecer una comparacion con las propiedades del material
seleccionado y decidir si efectivamente son adecuados.

6. Se debe establecer el factor de seguridad bajo el cual se evalua el disefio.
Para aeronaves de propulsibn humana, de acuerdo a la Sociedad
Aeronautica Real “Royal Aeronautical Society” un factor de seguridad
aceptable se encuentra en 1.5°.

7. Finalmente se toman decisiones de acuerdo a los resultados obtenidos, en
comparacion con el factor de seguridad, tomandose como un proceso
iterativo, entre cambios de geometria, configuraciones del material y/o la
remocion de material estructural.

2.1.4 Cargas externas presentadas durante la mision, consideraciones de
vuelo, factor de carga y factor de seguridad. La fuerza de sustentacion ‘lift’ es
la carga fundamental para el disefio estructural; y como tal, es necesario conocer
cual es du influencia sobre la estructura, considerando que la SUE-SUA presenta
una configuraciéon no planar de sustentacion tipo ‘Box-Wing’, lo que se traduce en
una teoria aerodinamica y distribucion de cargas diferentes en comparacion a una
configuracién alar convencional.

> STRUCTURAL DESIGN CONDITIONS FOR HUMAN POWERED AIRCRAFT. Structural Design Conditions. [en
linea] [citado el 13 de octubre de 2011]. Disponible en Internet:
<http://web.mit.edu/drela/Public/web/hpa/hpa_structure.pdf>
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Figura 10. Distribucién de Lift en un ala tipo Box-Wing.
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Fuente: THE PRANDTL WING. Best wing system. [en linea] [citado el 24 de febrero de 2011].

Disponible en Internet: <http://www.engbrasil.eng.br/index_arquivos/art95.pdf>. p. 6.

La misién contempla dos 6valos, un ocho y por ultimo otros dos 6valos, teniendo
un recorrido total de 42.87 km, el cual debe ser efectuado en maximo una (1) hora.
Durante el recorrido se realizan dos maniobras principales: vuelo recto y nivelado,
y virajes correspondientes a los dos semicirculos con radio de giro de 75 m.

Figura 11. Trayectoria de la competencia Kremer en la categoria maraton segun las normas
otorgadas por la RAS.

.
sasee
M
.
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Fuente: REINO UNIDO. ROYAL AERONAUTICAL SOCIETY. Regulations and Conditions for The
Kremer International Marathon Competition. [en linea] [citado el 29 de marzo de 2011]. Disponible
en Internet: <http://www.raes.org.uk/cms/uploaded/files/SG_HPAG_marathon.pdf>. p. 7.

Se considera como un vuelo recto y nivelado, un vuelo no acelerado que
comprende dos condiciones: mantener una altitud constante y una trayectoria
recta; de acuerdo a esto, el comportamiento de las cargas externas muestra una
conducta particular como es el equilibrio de fuerzas opuestas en los ejes de
referencia.
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Figura12. Diagrama de fuerzas para vuelo recto y nivelado.
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Fuente: MANUAL DE VUELO. FUERZAS QUE ACTUAN EN VUELO.[en linea][citado el 29 de
marzo de 2011]. Disponible en Internet: <http://www.manualvuelo.com/PBV/PBV13.html>.

Res|stencia

__-_ |—|‘..

En el viraje la altitud permanece constante. De igual manera las fuerzas externas
deben estar equilibradas, sin embargo en este tipo de maniobras el vector del ‘/ift’
no es tan largo como su fuerza opuesta, el vector peso, para solucionar esto es
necesario descomponer el vector ‘lift’ en dos componentes, una vertical la cual
sera lo bastante larga como para equilibrar las fuerzas; y una horizontal llamada
fuerza centripeta la cual mantiene su direccién igual a la del banqueo.

Figura 13. Distribucién de fuerzas en el viraje.

COMPONENTE
VERTICAL LIFT

e

COMPONENTE HORIZONTAL
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g=lW=410
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gelWe20

Fuente: STOWELL, Rich. Emergency Maneuver Training. Curved Flight. 1996. p. 54.

Al realizar diferentes maniobras, se genera un factor importante, el cual relaciona
las cargas externas como la sustentacion generada y el peso de la aeronave.
Dicho factor también es conocido como gravedades positivas o negativas, o como
factor de carga y su importancia radica en la influencia fisioldégica y los puntos
criticos estructurales. Una gravedad positiva sucede cuando se lleva el control del
elevador hacia atras; en este momento el cuerpo se comprime y la sensacién se
caracteriza por estar dentro de la silla. Por el contrario cuando el control del
elevador se lleva hacia adelante las gravedades son negativas y la sensacion
corresponde a salir de la silla.
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En el viraje se debe incrementar el angulo de ataque generando un “lift” extra
necesario para sustentar el peso de la aeronave, el factor de carga permanece
constante cuando la mezcla de velocidad del aire y angulo de ataque es correcta.
Ademas, el factor de carga es proporcional al angulo de banqueo, como se
muestra la tabla a continuacion.

Tabla 4. Relacién del factor de carga con el angulo de banqueo.

BANK ANGLE (AILERONS) 0° 15° 30° 45° 60° 75°

+D-LOAD (ELEVATOR) 100 104 115 141 200 3.85
Fuente: STOWELL, Rich. Emergency Maneuver Training. Curved Flight. 1996. p. 53.

El factor de carga para un viraje se halla mediante la siguiente ecuacion.

L
a)n—W

Ecuacion 1.°
1

cos@

byn=

Donde:
O = angulo de banqueo.

El factor de seguridad es otra consideracion importante en el disefio estructural.
Se define como el cociente entre el valor calculado de la capacidad maxima de un
sistema, y el valor del requerimiento real al cual se vera sometido. Para el caso de
estudio presente, este factor de seguridad se relaciona con el esfuerzo cortante
maximo, tal como se muestra en la siguiente ecuacion.

Tmaterial

SSF=——m Ecuacion 2.”
Tsupported

Si dicho cociente es mayor o igual a uno, el sistema esta en capacidad de cumplir
con los requerimientos, en este punto es decision del disefador determinar un
maximo rango en el cual el sistema funcione satisfactoriamente.

® LOAD FACTOR. Positive and negative load factors. [en linea] [ citado el 30 de marzo de 2011] Disponible en
Internet: <http://en.wikipedia.org/wiki/Load_factor_(aeronautics)>.
" FACTOR OF SAFETY. [en linea] [ citado el 30 de marzo de 2011] Disponible en Internet:
<http://en.wikipedia.org/wiki/Factor_of_safety>
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Para el caso de estudio, el factor de seguridad otorgado por investigaciones de la
RAeS - ‘Royal Aeronautical Society’ para aeronaves de propulsion humana es de
1.5.

2.2 MARCO LEGAL O NORMATIVO

Las restricciones estructurales fueron establecidas por la competencia Kremer
...véase Anexo A... y por el disefio preliminar de la aeronave SUE-SUA.

Es importante mencionar especificamente los apartes directamente relacionados
con el campo de esta investigacion; entre ellos:

e Las aeronaves deben aterrizar en completa integridad estructural; de no ser asi
se declarard como un vuelo no oficial.

e No existen restricciones acerca de los materiales que se pueden utilizar, el
disefio debe ser apropiado para que una persona pueda despegar, sustentar y
aterrizar la aeronave.

e El disefio de la configuracion estructural es totalmente libre, teniendo en cuenta
que no debe tener mecanismos eléctricos ni acumuladores de energia para
impulsar la aeronave.

2.2.1 Normatividad para planos. Los planos de la aeronave se elaboran y
evaluan con relaciéon a la Norma Técnica Colombiana: Compendio de Dibujo
Técnico — Instituto Colombiano de Normas Técnicas y Certificacion ICONTEC.
2002.
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3. METODOLOGIA

3.1 ENFOQUE DE LA INVESTIGACION

El enfoque de investigacion de acuerdo a los lineamientos de la Universidad de
San Buenaventura es empirico-analitico, orientado a la interpretacion vy
transformacion del mundo material.

3.2 Li’NEA DE INVESTIGACION DE USB / SUB-LINEA DE FACULTAD / CAMPO
TEMATICO DEL PROGRAMA

Este proyecto esta asociado con la linea de investigaciéon Tecnologias actuales y
sociedad orientado hacia la modernizacion de HPA's.

La sub-linea a la cual esta enfocado el proyecto es Instrumentacion y control de
procesos.

El campo tematico es Disefio y construccion de aeronaves, especificamente el
disefio estructural.

3.3 TECNICAS DE RECOLECCION DE INFORMACION

Para cumplir con los objetivos propuestos, se realizd un estudio meticuloso
referente al disefo estructural de aeronaves y la tecnologia de materiales.

La documentaciéon consultada a través del desarrollo del presente trabajo
relacion¢ varias fuentes de informacion, tales como:

Textos especializados;

Colaboracién de personas asociadas al tema de investigacion;

Consultas a docentes de la facultad;

Internet (correos electrénicos, paginas especializadas, bases de datos, foros
virtuales, etc.)

Software AVL y ANSYS.

e Normas ASTM e ICONTEC.
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3.4 HIPOTESIS

A pesar de no haber un estudio especifico en el analisis estructural de aeronaves
altamente ultralivianas es preciso asegurar que con los avances tecnoldgicos
logrados a través de la historia y con ayuda de buenas fuentes de informacion se
puede llegar a conclusiones satisfactorias en cuanto al proceso de analisis
estructural y configuracion estructural de estas aeronaves.

Asi mismo, es importante anotar que la construccion posterior de la aeronave
SUE-SUA, basada en el presente proyecto es permisible.

3.5 VARIABLES

3.5.1 Variables independientes.
Angulo de banqueo o}
Peso vacio We
Peso al despegue Wio
Cuerda c
Envergadura b
Angulo de incidencia de las alas a
Eficiencia- Factor de Oswald e
Médulo de Elasticidad E
Coeficiente de drag inducido k
Coeficiente de drag parasito Cdo
Peso de piloto Wiiot
Factor de mutua interferencia (of!
Numero Reynolds Re
Wy,

Peso alar

Espesor de la piel ep
Espesor del nucleo €n
Espesor del adhesivo €
Densidad del nucleo Yn
Diametro exterior de
Diametro interior di
Fuerza de gravedad g
Momento de cabeceo M
Momento alrededor de la viga estructural alar Ms
Diametro exterior de la viga estructural alar Ds
Altura del perfil en la ubicacién de la viga

estructural alar Hp
Presion en el punto de analisis p
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Presion estandar

Densidad estandar

Velocidad del cuerpo a través del fluido
Diametro de perno

Densidad de la matriz

Modulo de elasticidad de la matriz

Modulo de elasticidad cortante

Relacién de Poisson de la matriz
Resistencia a la tension de la matriz
Resistencia a la compresion de la matriz
Resistencia al cortante de la matriz

Modulo de compresion transversal de la matriz
Densidad de la fibra

Mobdulo de elasticidad longitudinal de la fibra
Moédulo de elasticidad transversal de la fibra
Médulo de elasticidad cortante de la fibra
Relacion de Poisson longitudinal de la fibra
Resistencia a la tension de la fibra

Relacién de Poisson de la fibra

Resistencia a la compresion de la fibra
Resistencia al cortante de la fibra

Angulo de orientacion de las fibras
Volumen de la matriz

Volumen de la fibra

Distancia desde el eje neutro hasta las fibras extremas.

Radio de la viga

Espesor de cada capa

NuUmero de la lamina

Diametro de perno

Densidad de la matriz

Moédulo de elasticidad de la matriz

Médulo de elasticidad cortante

Relacién de Poisson de la matriz
Resistencia a la tension de la matriz
Resistencia a la compresién de la matriz
Resistencia al cortante de la matriz

Modulo de compresidn transversal de la matriz
Densidad de la fibra

Médulo de elasticidad longitudinal de la fibra
Modulo de elasticidad transversal de la fibra
Moédulo de elasticidad cortante de la fibra
Relacién de Poisson longitudinal de la fibra
Resistencia a la tension de la fibra

Relacion de Poisson de la fibra

Resistencia a la compresion de la fibra
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Resistencia al cortante de la fibra Fts
Angulo de orientacion de las fibras 8
Volumen de la matriz Vi
Volumen de la fibra Vs
Distancia desde el eje neutro hasta las fibras extremas. y
Radio de la viga r
Espesor de cada capa tx
3.5.2 Variables dependientes.

Factor de carga n
Factor de seguridad S.F
Lift L
Drag D
Coeficiente de Lift Cl
Coeficiente de drag Cd
Superficie alar S
Esfuerzo o
Deformacion €
Velocidad de Stall Vs
Momento de inercia I
Distancia entre el 1/4 de la cuerda y el centroide h
Coeficiente de presion Cp
Altura del buje h
Distancia al borde Dy
Distancia entre pernos Dep
Densidad del compuesto Pc
Mobdulo de elasticidad longitudinal de la lamina E4
Modulo de elasticidad transversal de la lamina E.
Relacién de Poisson longitudinal de la lamina U1
Relaciéon de Poisson transversal de la lamina U>1
Relacion de Poisson del compuesto Uos
Modulo de comprension transversal Kos
Modulo de compresidn transversal de la matriz Km
Médulo de elasticidad cortante longitudinal G2
Modulo de elasticidad cortante transversal Gas
Deformacion ultima de la fibra a tensién EUx
Deformacion ultima de la matriz a tension EUnt
Resistencia ultima a traccién longitudinal F1t
Resistencia a tension transversal Fot
Relacién geométrica de la fibra d/s
Resistencia a la compresion longitudinal Fic
Resistencia a compresion longitudinal de modo extensional F!
Resistencia a compresion longitudinal en fase o por cortante F?
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Deformacion ultima de la matriz a compresion
Deformacion ultima de la matriz a cortante
Resistencia al cortante

Momento flector interno causado por flexién
Espesor del laminado

Matriz de modulo de elasticidad

CosB

Senb

Matriz A;

Fuerza resultante

Momentos virtuales que actuan sobre la viga

Reacciones en A, B, Cy D en direccibn x oy
Fuerza cortante

Matriz N

Esfuerzos principales
Deformaciones principales
Esfuerzo cortante
Deformacion cortante
Centro elastico del perfil
Centro de carga del perfil
Momento torsor

Flujo cortante

Coeficiente de pandeo
Esfuerzo critico

Margen de seguridad
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4. DESARROLLO INGENIERIL

El disefio estructural en la industria aeroespacial, es un proceso iterativo que debe
repetirse tantas veces sea posible hasta que éste cumpla con las restricciones
determinadas; en este punto se dice que el disefio estda completo.

Figura 14. El proceso de disefio estructural.

Determinacidn de las
restricciones de disefio

L 4
Maodificaciones Disefio estructural
del disefio !I
Analisis Experimentacion
NO {Eldisefio
satisface todaslas

restricciones de
disefio?

Fuente: ALLEN, David H. INTRODUCTION TO AEROSPACE STRUCTURAL ANALYSIS. United
States of America. John Wiley & Sons. 1985. p. 18.

4.1 RESTRICCIONES DE DISENO

Las restricciones de disefio fueron determinadas por el disefiador conceptual y
preliminar de la aeronave, el ingeniero Juan Sebastian Tobén Conde. En general,
la aeronave posee dos caracteristicas particulares: es tipo canard® y posee una
configuracion alar tipo “Box-Wing™.

8 . .z ™ . . . .
Configuracion en la que el estabilizador vertical se ubica delante de las superficies alares.

9 . ., . sy . . . . . .
Configuracion alar caracterizada por su forma de ‘cajon’. Es la configuracién mas eficiente debido a la

disminucion de vértices en la punta de ala que estan directamente relacionados con el “drag” .
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Tabla 5. Restricciones de disefio para la aeronave SUE-SUA.

Restriccién de disefio | Vvalor | Unidad
Peso al despegue (W) 871.74 N
Peso del piloto (W iot) 588.42 N
L/D maximo 55.184
Factor de carga maximo (n) 3.3
Perfil Aerodinamico de las alas FX76MP-120
Envergadura ala superior (by) 9.5 m
Envergadura ala inferior (b)) 9.5 m
Cuerda media (MAC) 0.55 m
Superficie alar (S) 10.45 m?
Gap 3.3 m
Incidencia de las alas -2°
Taper ratio (A) 1
Perfil aerodinamico de alas laterales NACA 0009
Perfil aerodinamico estabilizador horizontal NACA 0012
Envergadura estabilizador horizontal 3.76 m
Cuerda media estabilizador horizontal 0.63 m
Taper ratio (A) 1
Perfil aerodinamico estabilizador vertical NACA 0012
Diametro de la hélice (D) 3 m
Velocidad de crucero 14.01 m/s
Velocidad de stall 9.2257 m/s
Carga alar (W/S) 82.52 N/m?

Fuente: TO’BON CONDE, Juan Sebastian. DISENO PRELIMINAR DE UNA AERONAVE DE
PROPULSION HUMANA PARA LA COMPETENCIA KREMER EN LA CATEGORIA MARATON
[Trabajo de Grado]. Bogota: Universidad de San Buenaventura, 2009. p. 144 — 145.

Figura 15. Configuracién general de la aeronave SUE-SUA.

Fuente: Ibid. p. 198.
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4.1.1 Factor de carga. La estructura debe ser disefiada bajo las condiciones
criticas de vuelo; con esto se garantiza que la estructura tenga la capacidad de
soportar todas las cargas presentes durante la misién. Dicha condicion esta
directamente relacionada con el factor de carga aerodinamico (n), definido como
la relacion entre la carga de sustentacion Jift’ (L) y el peso de la aeronave (W).

L . r 10
n=— Ecuacion 3.

w

El disefiador conceptual definié que el factor de carga maximo es de 3.3 para la
aeronave SUE-SUA, que corresponde a la adicion entre el factor de carga por
rafaga y el factor de carga en velocidad crucero con coeficiente de sustentacion
maximo.

Ngust = 1.004 "

Nomax = 2.31 12

Este factor de carga maximo se relaciona en el diagrama V-n, que determina la
zona segura de vuelo con respecto a la velocidad de la aeronave.

Figura 16. Diagrama V-n.

n &

3.3 -

2.3 =
V.n = Velocidad de pérdida.
V.ruice = Velocidad de crucero.

1.3 o

V (mis)
Vistan =923 Vervise = 14.01
Fuente: Ibid.

Es importante mencionar que el valor de rafagas registrado en la competencia ha
sido de 4 m/s™>.,

11 OAD FACTOR. Positive and negative load factors. [en linea] [ citado el 30 de marzo de 2011] Disponible en
Internet: <http://en.wikipedia.org/wiki/Load_factor_(aeronautics)>.

1 Op. cit. TOBON CONDE, Juan Sebastian. p. 142.

 Ibid. p. 143.
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4.1.2 Cargas externas. Uno de los objetivos del disefio preliminar de la aeronave,
fue que tuviera una mayor eficiencia que una aeronave convencional. Esto se
logré con el disefio propuesto por Ludwig Prandtl, al que él mismo se refiere como
‘The Best Wing System’ (EI Mejor Sistema Alar), cuya caracteristica principal es la
reduccion del ‘drag’ inducido, con el cual se obtiene ventajas significativas en la
operacioén, asi como la disminucion de hasta un 30% en los costos directos.

Figura 17. Configuracion alar propuesta por Prandtl.
— ——

Fuente: FREDIANI A., BALIS CREMA L., CHIOCCHIA G., GHIRINGHELLI G.H., MORINO L.,
Development of an innovative configuration for transport aircraft; a Project of five italian universities,
Italia, 2001, p. 3.

La propuesta de Prandtl, es la configuracion tipo ‘Box-Wing’la misma que posee la
aeronave SUE-SUA. Las cargas externas se analizan mediante la teoria de
biplanos de Prandtl, donde las principales cargas externas soportadas son la
sustentacion y el arrastre ‘drag’, principalmente sobre la superficie alar, siendo
ésta el componente estructural mas critico e importante.

El sistema presenta dos consideraciones aerodinamicas que justifican el modelo
matematico usado en el analisis estructural.

La primera hace referencia al drag inducido. Se llama ‘inducido’ debido a que se
presenta cuando un conjunto de vectores de velocidad originan los vortices que se
presentan en las alas finitas, donde su influencia es mayor en las puntas y menor
en la raiz. A consecuencia de esto, la aeronave se ve obligada a asumir un
‘downstream’ (flujo de aire que dirige el movimiento hacia abajo).

3 HUMAN POWERED FLIGHT. THE FIRST TRUE FLIGHT. [en linea] [citado el 29 de marzo de 2011]. Disponible
en Internet: <http://www.humanpoweredflying.propdesigner.co.uk/ html/flights.html>.
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La segunda hace referencia a la sustentacion sobre las cuatro superficies alares,
pues se debe tener en cuenta los efectos de interferencia entre ellas. Asi, Prandtl
concluye que el drag para un biplano se define mediante la siguiente ecuacion:

a) D = D11 + 2D12 + Dzz

by D = — L§+2 L1L2+L22
VD =i \p2 T 25,5, T 12

Ecuacion 4."

Donde:
D11y D22 son fuerzas de arrastre que las alas como un monoplano, mientras
que 2D+ es la fuerza adicional debido a la mutua interferencia de las alas.
Los subindices 1 y 2, corresponden al ala superior e inferior

respectivamente.

p = Densidad.

Vv = Velocidad.

o = Factor de mutua interferencia.
L = Lift total.

b = Envergadura del ala.

Prandtl define ademas cémo hallar los diferentes coeficientes aerodinamicos que
afectan cada una de las fuerzas en un biplano.

D
a) Cp-
) Cp=7y25
2
L1
b C - D - s 15
) Ll—gvzs Ecuacion 5.
L2

c) Cpa= Pyzg
2

Donde:
S = Sumatoria de areas de las dos alas.

Otra conclusion de la teoria se relaciona con la distribucidon de ‘lift’ sobre las cuatro
alas. Prandtl afirma que la distribucién de ‘lift’ en las alas horizontales debe ser
eliptica y en el caso de las alas laterales la distribucion adquiere una forma de
mariposa en las puntas, las cuales tienden a contrarrestarse con una fuerza
generada en direccion contraria. Para un mayor entendimiento a continuacion se
muestra el comportamiento esquematico del /ift para esta configuracién alar.

“von Mises, Richard. THEORY OF FLIGHT. [en linea] [citado el 14 de mayo de 2011]. Disponible en Internet:
<http://books.google.com/ =gbs_ge_summary_r&cad=0#v=onepage&q&f=false>. p. 83.
15 ,

Ibid.
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Figura 18. Distribucién de lift en un sistema Box-Wing.

|
|

Fuente: Op. cit. FREDIANI A. p. 2.

Para hallar las fuerzas externas es necesario obtener los coeficientes
aerodinamicos correspondientes que actuan sobre la superficie alar. El programa
AVL simplifica la obtencién de dichos coeficientes, otorgando datos confiables, ya
que toma en cuenta la geometria alar, y de esta forma se consideran diferentes
aspectos como la interferencia entre superficies alares y otros componentes, etc.
De esta manera, con la condicién mas critica de la aeronave, se puede efectuar la
simulacion correspondiente para hallar los coeficientes aerodinamicos.

Tabla 6. Parametros de entrada para simulacién en AVL.

Datos De Entrada
Alpha a 0.1723°*
Velocidad Vv 14,01 km/h
Densidad p 1,225 kg/m?®
Reynolds Re 53 E5*
Drag parasito Cpo 0,01~*

*Datos tomados del disefio preliminar.
Fuente: Autores.

Asi, los coeficientes se hallaron en diferentes componentes de la aeronave
...véase Anexo B..., los cuales fueron deben ser reemplazados en las siguientes
ecuaciones.

L= % pV?S C Ny Ecuacion 6."

D = 5P V2S Cy Nppax Ecuacion 7."

'® ANDERSON, John D. Aircraft Performance And Design. McGraw-Hill. United States of America. 1999. p. 58.
17 ,
Ibid.
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Donde:

L = Fuerza de sustentacién —“Lift”.
D = Fuerza de arrastre — “Drag”.
C = Coeficiente de sustentacion.

Cq = Coeficiente de drag.
Nmax = Factor de carga maximo.

Reemplazando los coeficientes en las ecuaciones anteriores, se obtuvieron los
siguientes resultados de distribucion de cargas sobre la superficie alar.

Figura 19. Distribucién de cargas sobre el ala superior.
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Fuente: Autores.

Figura 20. Distribucién de cargas sobre el ala inferior.
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Fuente: Ibid.
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Figura 21. Distribucién de cargas sobre el ala lateral.
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Fuente: Ibid.

Otro tipo de cargas que debe soportar la estructura son las cargas térmicas. Estas
cargas pueden afectar en mayor o menor grado la deformacion de la estructura,
por eso se convierten en un factor contribuyente y significativo dentro del analisis
estructural.

Para el analisis de la SUE-SUA, estas cargas térmicas no se tendran en cuenta
pues la aeronave no se encuentra vulnerable a cambios de temperatura
significativos que pongan en riesgo su integridad estructural.

4.1.3 Pesos. El peso es uno de los requerimientos mas importantes en el disefio
de aeronaves de propulsion humana. Para la SUE-SUA se estima que el peso
vacio es de 30 kg. El presente proyecto no contempla el disefio del tren de
aterrizaje, miscelaneos, superficies de control, ni sistema de potencia; por lo tanto
se debe hacer una comparacién de pesos en aeronaves previas para hallar un
porcentaje aproximado de la estructura con relacion al peso vacio de la aeronave.

Tabla 7. Pesos de los componentes del Airglow (kg).

Componente | Preliminar |  Real
Superficie alar 20.858 19.23
Timdn de direccion 0.526 0.35
Elevador 0.898 0.68
Estructura primaria y fuselaje 3.639 2.75
Peso vacio de la aeronave 35.625 30.26

% 72.76 76.04

Fuente: AIRGLOW. [en linea] [citado el 26 de julio de 2011]. Disponible en Internet:
<http://airglow.propdesigner.co.uk/>
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En general, el peso de la estructura es aproximadamente el 74.4% del peso vacio
de la aeronave. Para tener una aproximacion mas real, de igual manera se puede
comparar la aeronave Iron Butterfly, la cual posee la misma configuraciéon alar de
la SUE-SUA (Box-Wing), tal como se muestra en la siguiente tabla.

Tabla 8. Pesos de los componentes del Iron Butterfly (Ib).

Componente | Peso
Vigas 25
Superficie alar 43.4
Estabilizador vertical 6.0
Estabilizador horizontal 94
“Tail boom” 18.5
Fuselaje 14.2
Peso vacio de la aeronave 129.6
% 72.53
Fuente: IRON BUTTERFLY. Human Powered Aircraft for Sport. [en linea] [citado el 26 de julio de
2011]. Disponible en Internet: <http://www.dept.aoe.vt.edu/~mason/Mason_f/

HPA_Spring_2010_FinalReport.pdf>. p, 68.

De acuerdo a las tablas comparativas anteriores, se puede concluir que el peso de
la estructura para HPA'’s, corresponde a aproximadamente un 74% del peso vacio
de la aeronave. Tomando esto en consideracion, y con un peso vacié para la SUE-
SUA de 30 kg, se estima que el disefio estructural tiene un peso aproximado de 23
kg. EI mismo método se puede aplicar para estimar el peso de la superficie alar,
como componente mas critico de la aeronave y objeto de analisis en el presente
proyecto.

A continuaciéon se muestra una tabla comparativa entre los pesos de la superficie
alar para diferentes HPA’s y los pesos vacios correspondientes.

Tabla 9. Comparacién entre pesos de superficies alares y pesos vacios de la aeronave.

HPA | Peso Alar (kg) | Peso Vacio (kg) | Ww/We (%)
Puffin | 29,48 53.51 55.09
Linnet | 22,77 50.3 45.26
Linnet IlI 21,95 49.9 43.08

Stork A 1986 | 358
Velair 83 238 | 3540 |

167 | 3040 |
1923 31.71

Iron Butterfly 19.68 58.78 33.5

Fuente: Autores.
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Tomando en cuenta las aeronaves con peso vacio similar al de la SUE-SUA, se
concluye que en promedio la relacion entre el peso de la superficie alar y el peso
vacio es de 60%; es decir, que el peso de la superficie alar seria de 18 kg
aproximadamente.

4.1.4 Materiales. Los materiales utilizados en la construcciéon de HPA’s deben ser
lo mas livianos posibles, siempre y cuando se conserve una integridad estructural
apropiada. A través de los afnos, el peso de las aeronaves de propulsion humana
ha disminuido significativamente con el desarrollo de nuevos materiales y cambios
en su estructura.

Figura 22. Peso de las aeronaves de propulsidn humana a través del tiempo.
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Fuente: UNIVERSITY OF ADELAIDE. Human Powered Aircraft. [en linea] Adelaide, 2006. [citado el

29 de marzo de 2011]. Disponible en Internet: <http://personal.mecheng.adelaide.edu.au/
~marjom01/Aeronautical%20Engineering%20Projects/2006/group6.pdf>, p. 11.

PESO (Kg)

En general, las vigas estructurales y superficies sustentadoras (alas, estabilizador
horizontal y estabilizador vertical) de HPA'’s, estan fabricadas en materiales que
combinan una alta resistencia, con una muy baja densidad. La mayoria de HPA’s
exitosas, han pesado entre 30 kg y 45 kg. Con referencia al disefio estructural de
la SUE-SUA, se tiene una limitacion de peso que debe ser cumplida, lo que
requiere que todas las partes de la aeronave deban ser cuidadosamente
disefiadas.

La seleccion de materiales se divide en tres partes, la primera de ellas es la
seleccion de materiales que corresponde a las vigas estructurales, la segunda
hace referencia a las superficies de control y por ultimo, la seleccion de la piel que
cubrira la estructura.
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4.1.4.1 Vigas estructurales. Con la restriccion de peso que contemplada, es
necesario hacer uso de materiales compuestos, ya que proporcionan una gran
ventaja en la relacién peso/resistencia. Entre las fibras con mayor disponibilidad
en el mercado se encuentran las fibras de vidrio, las fibras de carbono y las fibras

de aramid, mejor conocidas como Kevlar.

La manufactura de piezas en materiales compuestos se muestra en el anterior

diagrama sin importar qué tipo de fibra se ha de utilizar. La principal diferencia
radica en la compatibilidad con las resinas que tiene cada tipo de fibra: siendo la
resina epodxica y el vinilester, las resinas compatibles para las fibras de vidrio y

carbono; y para resina epdxica para el kevlar.

Figura 23. Procedimiento para la fabricacion de piezas en compuestos.
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Figura 23. (Continuacion)

1 . . =
, Pulir imperfecciones y

Desmolde de lamina [ : asegurarse que no quede
resina sin curar

o v sl o R .

¢Lalamina cumple con
los requerimientos?

Corte de la pieza

v

NO

¢ La pieza cumple con los
requerimientos?

Fuente: BARRERA BUITRAGO, Victor Guillermo. DESARROLLO Y VALIDACIQN DE UN
MODELO MATEMATICO PARA EL CALCULO DE PROPIEDADES MECANICAS DE
MATERIALES COMPUESTOS [Trabajo de Grado]. Bogota: Universidad de San Buenaventura,
2009. p. 133.

El nivel de complejidad varia en procedimientos posteriores sobre piezas ya
fabricadas. En el caso de las fibras de vidrio y de carbono no existen instrucciones
ni herramientas especificas o complejas para hacer el procedimiento que se
requiere, mientras que para el kevlar se deben seguir ciertas especificaciones:

e Los agujeros y cortes deben ser perfectos porque de lo contrario puede perder
resistencia, por lo tanto las herramientas deben permanecer afiladas y limpias.

e Para poder cortar Kevlar se recomienda usar una segueta o serrucho;
especialmente una segueta de sable que proporcione un desplazamiento entre
10.000 — 12.000 milimetros'® por minuto. Ademas se debe usar un material de
proteccion, como madera o aluminio ubicado en la parte posterior al corte de la
fibra para evitar la vibracidén directa que se ejerce sobre el material compuesto
y la mesa de apoyo.

¥ HOW TO WORK WITH KEVLAR. [En linea] [Citado el 15 de noviembre de 2011]. Disponible en
Internet: < http://www.ehow.com/how_7555220_work-kevlar.html > Parrafo “Sawing Kevlar”.

37



e Antes de perforar el material se debe asegurar firmemente la fibra, y utilizar un
taladro especial (Water Jet Cutter) que requiera de 25.000 a 45.000 psi'® para
su correcto funcionamiento; o un taladro de punto “BRAD” ideal para la
produccién de agujeros rapidos, limpios y precisos en madera, contrachapado,
aglomerados o compuestos. Con esta herramienta se debe usar una broca de
tungsteno carbonizado a una velocidad entre 6.000 a 25.000 RPM%.

En cuanto al mdédulo de elasticidad en compuestos, es necesario observar su
comportamiento en comparacidon con otros materiales; en este punto se
diferencian dos tipos de materiales: los materiales ductiles, y los fragiles. Los
materiales ductiles (Acero AlISI 4130 y Aluminio 2024T3) son aquellos que bajo la
accion de una fuerza, pueden deformarse sosteniblemente sin romperse
permitiendo obtener alambres o hilos de dicho material; por el contrario los
materiales fragiles (fibras de carbono, kevlar y fibras de vidrio) se caracterizan
porque la ruptura ocurre sin que se presente antes un cambio importante en la
tasa de alargamiento.

Figura 24. Modulo de elasticidad materiales ductiles y fragiles

Graphite

E-Glass

AISI 4130 Steel :
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2024-T3 Aluminum :

0.02 0.03
Strain, inches/inch

Fuente: HOLLMANN, Martin. Composite Aircraft Design. United States of America. 1983. p. 9.

Siendo el médulo de elasticidad la relacion entre el esfuerzo maximo (antes de la
ruptura) y la deformacion maxima alcanzada, se puede establecer dicha relacion
entre los materiales fragiles como interés principal de esta investigacion, la cual
esta representada por una recta.

En este orden de ideas se puede establecer las relaciones de las variables con la
pendiente de la recta; directamente proporcionales a los esfuerzos e inversamente
proporcionales a la deformacion.

9 Ibid. Parrafo “Drilling Kevlar”.
%% |bid. Parrafo “Drilling Kevlar”.
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Tabla 10. Conclusiones moédulo de elasticidad.

ECUACION | VARIABLES FIBRA DE VIDRIO KEVLAR FIBRA DE
CARBONO
Con la pendiente La pendiente tiene La pendiente es la
menos inclinada, una inclinaciéon mas inclinada
representa un valor intermedia entre los = entre las tres
y=mx+b Esfuerzo bajo, por lo tanto un tres tipos de fibra. fibras,
(o) esfuerzo maximo El valor mas representando un
menor comparado con | representativo es alto valor del
las demas fibras, valor = esfuerzos maximos @ esfuerzo maximo
Analogia: inferior a 200ksi. equivale a 200ksi. el cual supera los
200ksi.
o=E ¢ +b Tiene una relacion Guarda una relacion = Su relaciéon de
bastante significativa de deformacion de  deformacion se
E= og—b de aproximadamente aproximadamente encuentra
T ¢ Deformaciéon 28% de deformacion, 18%, es un valor alrededor de 11%,
(&) lo cual significa que es = medio entre las tres | siendo el valor

un material vulnerable
a este
comportamiento.

fibras comparadas.

minimo entre los
tres materiales.

Nota: b es el punto de corte de la recta, para efectos de simplificar la analogia y concretar la
conclusion se asume dicho punto igual a cero, b =0

Fuente: Autores

Con este simple analisis se concluye que la fibra de carbono es la mas resistente
a grandes esfuerzos y presenta una menor deformaciéon antes de su ruptura,
incluso siendo el compuesto mas caro, el costo no es una caracteristica para tener
en cuenta en el presente proyecto, es por ello que la fibra de carbono se
seleccion6 como material de las vigas estructurales para la SUE-SUA.

Tabla 11. Costos de fibras.

COMPUESTO | COSTO (m?)
Fibra de vidrio $38.000
Fibra de carbono $137.300
Kevlar $117.300

Fuente: QUAD CARBON MATERIALES COMPUESTOS. [cotizacion].

4.1.4.2 Superficies sustentadoras. Las superficies sustentadoras estan
constituidas principalmente por costillas tipo sandwich con espuma de alta
densidad (poliuretano).

La estructura tipo sandwich se obtiene mediante el pegado (o soldadura) de una
placa gruesa de material ligero llamada nucleo, entre dos laminas delgadas y de
alta resistencia, denominadas pieles.
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¢ Por qué esta configuracion? Con costillas fabricadas en espuma de alta densidad
se puede lograr una reduccion considerable de peso, y gracias a que es un
material de facil manipulacion y construccién, se le puede otorgar faciimente la
geometria deseada, en este caso, la geometria de los perfiles aerodinamicos de
las superficies sustentadoras, ademas de ser un material de facil reparacion y muy
resistente.

Entre las caracteristicas mas favorables, cabe citar las dos principales:

1. Ligereza: La cupula de San Pedro en Roma, construida en piedra, tiene una
densidad de area de 2600 kg/m?. Si se hubiese utilizado una estructura tipo
sandwich — cosa imposible para la época — a base de acero (piel), y
poliuretano (espuma), la densidad resultante hubiera sido de 33 kg/m?.

2. Rigidez a flexion: Para ilustrar este aspecto, a continuacion se muestra una
comparacion entre la rigidez a la flexion, la resistencia y el peso de varias
configuraciones para una placa. La primera, de izquierda a derecha,
corresponde a una placa de aluminio de espesor t. en la segunda, las pieles
son de aluminio y el espesor total es 2t; lo mismo con la tercera donde el
espesor es de 4t.

Figura 25. Efecto del espesor del nucleo en la rigidez, la resistencia a flexiéon y el peso de la
estructura.

4t
2t
| | §t
Espesor nucleo 0 t 3t
Rigidez flexion 1 i 37
Resistencia 1 35 9.25
Peso 1 1.03 1.06

Fuente: INTRODUCCION A LAS ESTRUCTURAS SANDWICH, [en linea] [citado el 28 de Febrero
de 2011]. Disponible en Internet: <http://ocw.uc3m.es /mecanica-de-medios-continuos-y-teoria-de-
estructuras/elasticidad-resistencia-de-materialesii/material-de-clase-1/materiales-compuestos/
capitulo7.pdf>. p. 3 - 4.

De lo anterior, se concluye que, sin practicamente algun aumento de peso, la
rigidez a flexibn se incrementa considerablemente en la segunda y tercera
solucién respecto a la primera, sucediendo lo mismo con la resistencia.
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Figura 26. Esquema de una estructura tipo sandwich.
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fe

Fuente: Ibid. p. 2.

Los parametros geométricos y fisicos para este tipo de configuracién estructural
son determinados mediante las siguientes ecuaciones.

a) 10 < < 100
€p

k k
b) ZOm—i St = 1000m_i Ecuacion 8. **
c) 0.25mm < e, < 12.7mm

d) 0.025mm < e, < 0.2mm

Donde:
€p = Espesor de la piel
en = Espesor del nucleo
€a = Espesor del adhesivo
Yn = Densidad del nucleo

Para el nucleo existen varios tipos de espuma de poliuretano en el mercado, con
diferentes propiedades fisicas. La densidad es la consideracion a tener en cuenta
en la comparacion de las espumas para cumplir con la limitante de peso deseado.

Tabla 12. Comparacion de densidades de espumas de alta densidad (foams).

Espuma (HD Foam) | Densidad
Poliuretano (grlcm?®)

High Density Foam 0.05

Evlon 0.045

! bid. p. 4.
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Tabla 12. (Continuacién)

Espuma (HD Foam) | Densidad
Poliuretano (grlcm?®)
Latex Rubber Foam 0.05-0.24
Memory Foam 0.064
Styrofoam 0.062
A-Foam FR 6700 0.16 - 0.4

A-Foam FR 7100 0.04 - 0.64

Fuente: Autores.

La espuma de poliuretano A-Foam FR 7100 fue seleccionada debido a su gran
rango de densidades y su alto grado tecnoldgico, ademas esta espuma esta
especialmente destinada para el moldeamiento de disefios, prototipos, patrones
de moldes, entre otras aplicaciones, donde un material econémico, versatil y
estable es deseado.

Figura 27. A-Foam FR 7100.

Fuente: GENERAL PLASTICS MANUFACTURING COMPANY. Last A-Foam FR7100 Rigid
Polyurethane Foam. [en linea] [citado el 20 de Febrero de 2011]. Disponible en Internet:
<http://www.generalplastics.com>

El rango de densidad de este tipo de espuma, se debe al numero de referencias
FR 71XX, estos dos ultimos digitos corresponden su respectiva densidad en Ib /
ft3, para valores entre 03 y 40. Otra caracteristica relevante de este tipo de
espuma se refiere a su excelente estabilidad dimensional.

A continuacion se muestra una tabla comparativa de las propiedades fisicas de la

espuma seleccionada entre las referencia 7103 y 7110, siendo estas las de menor
densidad.
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Tabla 13. Propiedades fisicas de la espuma A-FR7104 a A-FR7110.

A-FR71XX DENSID,?’AD RESISTENCIA A M()DULC) DE
(gricm®) | LA ROTURA (kPa) | COMPRESION (kPa)
7104 0.06407385 822 19584
7105 0.08009232 1078 27671
7106 0.09611078 1345 36702
7107 0.1121292 1622 46601
7108 0.1281477 1908 57310
7110 0.1601846 2502 83631
Fuente: Ibid.

De esta manera se determind que la referencia mas adecuada es la FR 7103,
pues disminuye potencialmente el peso de las superficies sustentadoras, y en
general, de la aeronave en total.

En cuanto a los materiales potenciales para la piel de la estructura tipo sandwich
se encuentran el balso y el ‘plywood".

Figura 28. Balso y plywood.

BALSO PLYWOOD

Fuente: SHOP HOBBY LOBBY. Wood. [en linea] [citado el 15 de Marzo de 2011]. Disponible en
Internet : <http://shop.hobbylobby.com/hobbies/wood/>.

El ‘plywood’ es una madera contrachapada, y es el material mas comun
encontrado en estructuras tipo sandwich en aeronaves de propulsion humana
...véase tabla 14... por ser un material muy resistente y liviano, a comparacion del
balso que a pesar de ser un material mas liviano es mucho mas fragil.
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Tabla 14. Espesor y uso de plywood en HPA's.

HPA | Espesor Piel | Material Piel
Bionic Bat 1/64* 0.4 mm
Monarch 3/16” 4.76 mm
Gossamer 1/64” 0.4 mm
Velair 3/25” 3mm
Daedalus 1/64” 0.4 mm

Fuente: Autores.

Existen principalmente dos tipos de plywood: el Poplar ‘lite’ Ply y el ‘Birch Aircraft
Plywood’. Este ultimo, es el que se utiliza en HPA’s, y generalmente se consigue
en laminas de 0.30 m x 1.21 m, con espesores entre 0.4 mm - 6.35 mm; con una
densidad de 0.57 g/cm®. Entre otras cualidades de este material estan la
consistencia y homogeneidad de su superficie, su alta calidad, una excelente
resistencia a la flexion, ligereza, facilidad en el maquinado y tratamiento y su
flexibilidad (conveniente para recubrir bordes de ataque si es necesario).

Ademas, para soportar la seleccion de este material como piel de la estructura
tipo sandwich, se referencia el documento ‘SUGGESTED RIB CONSTRUCTION
FOR THE SCHOOLS COMPETITION AIRCRAFT’, en el cual se sugiere que para
una estructura tipo sandwich para una costilla, la piel debe ser fabricada en birch
plywood con un espesor de 0.8 mm.

Figura 29. Uso de pl

Fuente: ROYAL AERONAUTICAL SOCIETY, Suggested Rib Construction For The Schools
Competition Aircraft [en linea] [citado el 15 de Marzo de 2011]. Disponible en Internet:
<http://www.raes.org.uk/cms/uploaded/ files/SG_HPAG_ribs.pdf>, pag. 3.

Finalmente, se determiné que la piel estara fabricada en birch plywood, con un
espesor de 0.8 mm, ya que ademas de ser un material de facil manipulacién, dicho
espesor esta disponible en el mercado.
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En este punto, las ecuaciones 8b) y 8c) para una estructura tipo sandwich, se
cumplen satisfactoriamente como se muestra a continuacion.

Yn

ep

= 3 |b/t?
= 48.05 kg/m®
20 kg/m® < 48.05 kg/m® < 1000 kg/m?®
Ecuacioén 8b.
=0.8 mm

0.25mMm < 0.8 mm < 12.7 mm
Ecuacioén 8c.

4.1.4.3 Piel. Otro componente principal es la piel o revestimiento, cuya funcion es
otorgar y mantener la forma aerodinamica de las superficies sustentadoras,
contribuyendo a su rigidez, y de esta manera, a su resistencia estructural.

Existen varios tipos de revestimientos que varian en sus propiedades y
caracteristicas. Entre los mas comunes para HPA’s se encuentran:

Mylar: Polimero termoplastico cuyas caracteristicas mas relevantes son su
transparencia, alta resistencia al desgaste y corrosién, buena resistencia
quimica y térmica; ademas entre los aspectos positivos de su uso es que es
liviano, impermeable, totalmente reciclable y presenta alta resistencia a
esfuerzos permanentes y al desgaste, debido a su alta rigidez y dureza.

Monocote y ultracote: Plastico ligero muy comun en aeromodelismo,
disponible en varios colores con adhesivo en un lado. El material es cortado a
la medida y se aplica sobre las superficies usando calor. La diferencia esta en
que el ultracote necesita menos temperatura para su adhesion (siendo
adecuado para alas fabricadas en espuma), ademas posee un pegamento de
muy alta calidad, se arruga menos y es mucho mas facil de quitar. Se
recomienda para las superficies donde se encuentran los mayores esfuerzos.

Coverite: Este recubrimiento ha sido fabricado de tal manera que cuando se le
aplique el calor no haya encogimiento del material, esta cualidad le da una
estabilidad cuando hay cambios de temperatura y humedad. Es muy facil de
usar, posicionar y controlar, lo que ayuda a evitar las arrugas.

Oratex: Es un recubrimiento patentado para aeronaves ultralivianas y LSA con

un peso maximo de despegue de hasta 600 kg. Al igual que todos los
recubrimientos, su adhesivo se activa por medio de la dispersién del calor. La
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mayor ventaja de este material es su gran calidad por ser un material de alta
tecnologia.

e Tedlar: Es un material hibrido entre el teflon y el mylar lo que hace que este
material tenga excelentes propiedades mecanicas y fisicas. Es una lamina de
polivinilo fluoruro. El contenido de flior produce una mejor unién quimica a
comparacion de otros polimeros, incrementando considerablemente su
resistencia y durabilidad.

Las principales propiedades fisicas a tener en cuenta para estos recubrimientos

son la densidad, la resistencia a la rotura, la elongacién, y el médulo de Young, los
cuales sirven para determinar la seleccién adecuada del material.

Tabla 15. Comparacién de densidades en los diferentes tipos de revestimientos.

Material Densid3ad Resistencia | Elongacion Moédulo De
(g/lem?) Rotura (MPa) (%) Young (GPa)
Mylar 1.38 234.42 50 - 150 3.1
Monocote 0.35-0.8 172.37 80 2.5
Ultracote 0.024 170 130 2.9
Coverite 57* 155 50 2.55
Oratex 6.9 250 50 2.3
Tedlar 1.3 72.4 100 2.275
*glcm?

Fuente: Autores.

Con las propiedades se determin6é que la piel debe estar fabricada en mylar, ya
que ofrece una buena relacién de peso / resistencia, ademas, ha sido utilizado en
HPA'’s exitosas en la competencia Kremer como el Gossamer Condor, el Musculair
1 y el Musculair 2; también ha sido utilizado en la Iron Butterfly (2010), disefiada y
construida por “Virginia Polytechnic Institute and State University’.

De acuerdo a experiencias presentadas en algunas aeronaves, otra propiedad
importante para escoger una piel, es su coeficiente de dilatacion térmica, ya que la
temperatura puede cambiar drasticamente las propiedades fisicas del material y
poner en riesgo la integridad estructural de la aeronave.

Tabla 16. Coeficientes de dilatacion térmica de la piel.

Material Coeficiente de Expansion Térmica (/K)

6.2009 E - 8
Monocote -
Ultracote 6.9305E -8
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Tabla 16. (Continuacién)

Material Coeficiente de Expansiéon Térmica (/K)
Coverite 1.1269E -8
Oratex 2876 E-7
Tedlar 1.0940E -7

Fuente: Ibid.

Como se observa, el mylar otorga un buen coeficiente de dilatacién térmica para
soportar eficientemente los cambios de temperatura. Asimismo, con relacién a la
temperatura, los materiales tienen una sensibilidad a los rayos UV, que depende
del color que posea. De esta manera, los colores oscuros tienen la capacidad de
absorber y concentrar mas calor, contrario a lo que sucede con el los colores
claros, ya que la luz del sol es reflejada y no es absorbida, por esto para reducir
los efectos negativos de la temperatura se recomienda utilizar mylar de color
blanco, o de color translucido, como recubrimiento en la aeronave SUE-SUA.

Figura 30. Variedad de colores del mylar.

Fuente: CSHyde.com. your source for High-Performance Tapes, Films & Fabrics. [en linea][citado
el 1 de abril de 2011]. Disponible en Internet: <http://www.cshyde.com/ Films/mylarfilm.htm>

Con respecto a los espesores (gauge), se seleccioné el menor espesor (gauge
48), con el fin de reducir aun mas el peso. Nuevamente ofrece una buena relacion
de peso / resistencia, primordial para el disefio estructural de la SUE-SUA.

Tabla 17. Espesores del mylar.
Thickness Tensile Strength Modulus

Gauge mm kpsn Mpa kpsi Gpa

0,012192 220,6322 507 |3,495642
75 0,01905 34 234,4217 507 3,495642
92 0,023368 34 234,4217 507 3,495642
142 0,036068 34 234,4217 507 3,495642
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Tabla 17. (Continuacién)

Thickness Tensile Strength Modulus
Gauge H mm kpsi H Mpa kpsi H Gpa
200 0,0508 33 227,527 507 3,495642
300 0,0762 31 213,7375 507 3,495642
400 0,1016 30 206,8427 507 3,495642
500 0,127 30 206,8427 507 3,495642
750 0,1905 30 206,8427 507 3,495642
900 0,2286 29 199,948 507 3,495642
1000 0,254 29 199,948 507 3,495642
1400 0,3556 25 172,3689 507 3,495642

Fuente: Ibid.

4.2 DISENO ESTRUCTURAL

El disefo estructural requiere establecer un criterio de disefio desde el cual se
determinen las condiciones y parametros con los cuales la estructura sera
definida. Como disefiadores estructurales se han establecido principalmente dos
criterios para el disefo estructural de la aeronave SUE-SUA:

1. El disefio estructural estara caracterizado por el tipo de manufactura
Internal Girger (IG) donde la viga alar es el componente que soporta todas
las cargas de torsion.

2. El factor de seguridad determinado es de 1.5, utilizado en aeronaves de
propulsion humana?®.

4.2.1 Disefio de vigas estructurales. El disefio de las vigas estructurales
comprende principalmente el disefio de las vigas de la superficie alar, ya que de
acuerdo a las figuras 19, 20 y 21, dicha superficie es la que soporta las mayores
cargas.

La viga estructural alar es la viga que se extiende a lo largo de la envergadura,
cuya funcién principal es darle el soporte adecuado a la estructura alar. Tal como
se determind anteriormente, dicha viga debe tener la capacidad de resistir el 100%
de los esfuerzos de flexion y torsidbn que se ejercen sobre la superficie durante su
mision.

22 STRUCTURAL DESIGN CONDITIONS FOR HUMAN POWERED AIRCRAFT. Structural Design Conditions. [en
linea] [citado el 13 de octubre de 2011]. Disponible en Internet:
<http://web.mit.edu/drela/Public/web/hpa/hpa_structure.pdf>
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Para el disefio de las vigas alares en aeronaves de propulsidén humana, se tienen
en cuenta las siguientes consideraciones, con el fin de obtener un 6ptimo
rendimiento de la aeronave:

1. Maximizar la resistencia.
2. Maximizar la rigidez.

3. Minimizar el peso.

4. Facilitar la fabricacion.

Maximizar la resistencia es necesario para soportar los esfuerzos debidos a la
sustentacion. Esta consideracion de resistencia esta regida principalmente por la
seleccion del material, y por el tipo de configuracion definida. Ademas, debido a
que este tipo de aeronaves posee una envergadura considerable, y con el fin de
reducir las vibraciones y el aleteo de las alas, el disefio de la viga requiere que
este sea lo mas rigido posible. Para minimizar el peso y facilitar la fabricacion, el
disefio alar contempla sélo una viga de soporte, por esto es necesario que el
material y la geometria definidos, sean lo mas adecuados con el fin de cumplir los
requerimientos de la misién y los del disefio preliminar.

El disefio general de la viga alar se divide en tres partes:

1. Determinacién de la geometria.
2. Posicionamiento de la viga en el perfil alar.
3. Dimensionamiento.

4.2.1.1 Determinacion de la geometria. El “Florida Institute of Technology
Phoenix — SAE Aero Design Final Report’?®, referencia tres propuestas
geomeétricas para la viga alar, entre ellas la idea de una viga en | fabricada en fibra
de carbono; una viga rectangular de madera reforzada con fibra de carbono; y por
ultimo, una viga tubular en fibra de carbono; ésta ultima fue seleccionada como la
mas apropiada debido a que la seccidn tubular maximiza el momento de inercia de
la viga alar, aumentando asi, su resistencia a la flexibn en comparaciéon con las
otras configuraciones.

Conceptualmente, el momento de inercia es la oposicion de un cuerpo referido a la
rotaciébn, y es una propiedad relacionada con la geometria de la seccién

% Florida Institute of Technology Phoenix. [en linea][citado el 16 de marzo de 2011]. Disponible en Internet:
<my.fit.edu/cargoplane/docs/final_report.pdf>.
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transversal de los elementos estructurales. De esta manera entre mayor sea el
momento de inercia de una seccion transversal, mayor es la resistencia, rigidez y
oposicidon a movimientos de rotacion de la geometria correspondiente.

Figura 31. Tipos de perfiles para vigas estructurales.

L 4 &

Redondo Cuadrado Exagonal Tubo rectanguiar Tubo redondo

—
"/
e ‘

P —

Perfil en “U~ Viga de ala ancha Perfil angular Pedfilen T Viga de perfil normal
© do doble “T"

Fuente: LAS ESTRUCTURAS Y SUS APLICACIONES, Algunas estructuras sencillas [en linea]
[citado el 15 de marzo de 2011]. Disponible en Internet :
<http://iespseza.educa.aragon.es/tecnologia/ marisa_moreno/estructuras/estructuras2.pdf>, p. 4.

Con el fin de validar la seleccion del perfil tubular como el mas apropiado para la
estructura de la SUE-SUA, se realizé una comparaciéon del comportamiento a la
flexion a tres tipos de perfiles: viga de perfil normal o doble T (viga en I), perfil tipo
U (también llamado perfil en C) y el perfil tubo redondo (tubular). Para que esta
comparacion sea satisfactoria se debe considerar que los perfiles sean del mismo
material, tengan la misma cantidad de material y que tengan la misma longitud.

De esta manera, se tom6 como constante la media envergadura, y se considerd
que todas las vigas tendrian la misma seccion transversal para cumplir con el
parametro de tener la misma cantidad de material. Asi, se definieron las siguientes
caracteristicas dimensionales:

e Area de seccion transversal = 0.000634 m?

e Longitud de la viga = 4.75 m (media envergadura alar)
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Figura 32. Secciones transversales para la seleccion geométrica de la viga alar (mm).

Fuente: Autores.

De esta manera se determind el momento de inercia de cada seccion,
comenzando por la viga en | y la viga en C, de acuerdo al figura anterior.

Tabla 18. Propiedades geométricas de las vigas en | y en C.

i Ai | Yi | AI*Yi | li | di
1 175 64.3 11252.5 364.5833 -30.9
2 284 33.4 9485.6 76354.35 0
3 175 25 437.5 364.5833 30.9
4 175 64.3 11252.5 364.5833 -30.9
5 284 33.4 9485.6 76354.35 0
6 175 2.5 437.5 364.5833 30.9
Fuente: Ibid.
Siendo:
[ Numero de la seccion
A Area de la seccion
Y Ubicacion del centroide respecto al eje y
I Momento de inercia de la seccidén. Para secciones rectangulares se
utiliza la ecuacion 11 (mm?®).
I =(1/12) *x * y° Ecuacién 9.2
di=Y-Yi Ecuacion 10.%°
di = 2 Aix Vi Ecuacion 11.%
Y Ai
¥ ALLEN, David H. p. 161 - 162.
% Ibid.
% Ibid.
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De esta manera se puede hallar el momento de inercia total de cada seccién con
la siguiente ecuacion.

| otal = Z (li + AP * di®) Ecuacion 12.7
Reemplazando en la ecuacidén 12, se obtiene que el momento de inercia total de
la viga con seccion transversal en |, es igual al momento de inercia total de la viga

con seccion transversal en C.

| total (1, ) = (364.58333 + (175 * (-30.9%)) + (76354.35 + (284 * 02)) +
(364.58333 + (175 * (30.9%))

| total (, c) = 364.58333 + 167091.75 + 76354.35 + 364.58333 + 167091.75
| total ¢, c) = 411267. mm*

Con relacién a la viga tubular la ecuacion para el momento de inercia total se
muestra a continuacion.

n de*—di*

= Ecuacion 13.%
! 4 ( 16 )
Siendo:
de Diametro exterior
di diametro interior

Reemplazando los términos de acuerdo a la figura 32 se obtiene el momento de
inercia total de la viga con seccion tubular.

1= L (52.54% — 44.19%)
64 % '
T
I'= = (7620093.036 - 3813256.386)

T
I = —(3806836.65
a )

I = 186867.65 mm*

7 |bid.
% |bid.
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De acuerdo a la definicion del momento de inercia, se puede concluir que la viga
tubular con un menor momento de inercia, es la viga que menos resistencia posee
a la rotacion, lo que se traduce en menor rigidez de la viga.

Ademas, puede observarse al cambiar los ejes de referencia, donde el momento
de inercia de la viga tubular permanece constante, que la anterior conclusion se
mantiene.

Figura 33. Cambio del eje de referencia para las vigas estructurales en | y en C (mm).
— — f 3 b | )
il

-
-

1
i

Fuente: Ibid.

Tabla 19. Propiedades geométricas de las vigas en | y en C con cambio del eje de referencia.

i Ai H Yi | Ai*Yi | li | di

1 175 17.5 3062.5 17864.58 3.357
2 284 17.5 4970 591.6667 3.357
3 175 17.5 3062.5 17864.58 3.357
4 175 17.5 3062.5 17864.58 3.357
5 284 32.5 9230 591.6667 -11.64
6 175 17.5 3062.5 17864.58 3.357

Fuente: Ibid.

En este caso el momento de inercia total para la viga en | y la viga en C son
diferentes, como se muestra a continuacion.

| otar ) = 17864.58 + (175 * (3.357%)) + 591.6667 + (284 * (3.357%)) + 17864.58 +
(175 * (3.357%))

| otal ) = 17864.58 + 1972.15 + 591.6667 + 3200.52 + 17864.58 + 1972.15
| total 0= 43465.64 mm*
| total () = 17864.58 + (175 * (3.357%)) + 591.6667 + (284 * (-11.64%)) + 17864.58 +
(175 * (3.357%))

| total (c) = 17864.58 + 1972.15 + 591.6667 + 38479 + 17864.58 + 1972.15
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| total () = 78744.13 mm*

La viga tubular al ser menos rigida, es adecuada para el disefio del la viga
estructural alar de una HPA. Durante el vuelo este tipo de aeronaves, debido a su
gran envergadura, sus alas tienden a presentar una deflexién considerable en la
punta de ala. En caso contrario, con un ala demasiado rigida, esto se relacionaria
directamente con el peso de la aeronave, aumentandolo ampliamente, generando
una gran desventaja para el cumplimiento de la misidbn de la aeronave de
propulsién humana.

Otra forma en que se puede observar este comportamiento es mediante una
simulacion en ANSYS.

En primer lugar se determin6 que el material premeditado para las 3 simulaciones
seria el acero estructural (material predeterminado), y que la viga seria empotrada
en un extremo; por ultimo, se aplicd una fuerza cortante sobre la seccidn
transversal del extremo libre de la misma, en direccibn de la carga de
sustentacion. Dicha fuerza esta dada por la siguiente ecuacion.

F = Nmax * (W * Q)
F=3.3*(30*9.807)

Ecuacion 14.

F=3.3"*(294.21)

F=970.893 N
Donde:
F = Fuerza aplicada.
Nmax = Factor de carga maximo =3.3
w = Peso de la aeronave =30 kg
g =9.807 m/s?

Se tomo6 el peso de la aeronave como referencia de la carga que debe ser
soportada por las vigas alares.

Es importante notar que los parametros a considerar en esta simulacion son: el
como se deforma la viga a través de su envergadura (ya que esto puede generar
potenciales problemas estructurales alrededor de la viga alar) y el desplazamiento
en la punta de la viga. A continuacion se muestran los resultados obtenidos de
acuerdo a la figura 32..
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Figura 34. Resultados de la simulacion en ANSYS para la viga en |.

A: Viga I
Total Deformation
W Type: Total Deformation

Unit: m .

0.000 L300 3,000 ()

0.750 2.250

0,21718 Max
0,19305
0,16892
0,14478
0,12065
0006522
0072382
0,048262
0024151

0 Min

0.000 0.200
I .

0.100 0,300(m;

Fuente: Autores.

Figura 35. Resultados de la simulacién en ANSYS para la viga en C.
B: Viga C
Total Deformation
v Type: Total Deformation

Unit: rn -

X
0.000 L500 3.000 {rry

0.750 2,250

0.000 0.2000¢m;
L I
0.150

00066413 Max
0.0059034
0,0051655
0,0044275
0,00363396
0,0029517
0,002213%
0,001475%
0,00073792

0 Min

Fuente: Autores.
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Figura 36. Resultados de la simulacién en ANSYS para la viga tubular.
C: Yiga Tubular
Total Deformation
Type: Total Deformation
Unit: rm

w0000 1500 3.000 {rn}
I 0O T

0.750 2.250

0,47819 Max
0,42506
0,37193 H
03198
0,26566
0,21253
0,1594
0,10627
0,053132
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0.000 0350

0.175 0.525(m}

Fuente: Autores.

A partir de los resultados obtenidos, se puede concluir lo siguiente:

e Lavigaenlylavigaen C, tienen menos desplazamiento en el extremo libre de
la viga, con lo que se concluye que estas vigas son mucho mas rigidas en
comparacion con la viga tubular.

e La viga en C presenta numerosas desventajas para ser seleccionada como
geometria para las vigas estructurales de la aeronave. Entre las mas
relevantes estan que su geometria hace complicado el montaje estructural, es
decir que el acople entre vigas (ya que debe ser una estructura modular) se
vuelve muy complicado, ademas, a pesar de que este tipo de geometria suele
ser usado como viga alar, requiere en total de 2 vigas, una principal
generalmente entre el 25% - 30% de la cuerda y una viga auxiliar cerca al
borde de ataque, lo que conllevaria a un aumento de peso inconveniente. Otro
aspecto es que la viga presenta una torsion a lo largo de su longitud, lo que
seria inseguro en caso de ser implementada en la superficie alar, pues la
deformaria y pondria en riesgo la integridad estructural de la aeronave, y la
seguridad del piloto. En este punto, la viga en C no es una opcién apropiada
para el presente disefio estructural.
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e La mejor caracteristica que ofrece la viga tubular, en comparacion con las otras
dos, es la facilidad para ser ensamblada (estructura modular). Ademas, si se
requiere alguna modificacion dimensional luego del analisis estructural, por ser
un proceso iterativo, solo seria necesario modificar el diametro interior del la
viga, mientras que con las otras vigas, esto conllevaria a la modificacion de
componentes adjuntos como las costillas alares, medios de sujecion, etc.

Como se mencioné anteriormente, es importante comparar el desplazamiento en
la punta de las vigas, lo cual se realizd mediante la comparacion del
desplazamiento de la puntas de las mismas en el eje “y”, siendo 100%, el
desplazamiento realizado por la viga tubular, siendo esta, la que mas
desplazamiento realizé de acuerdo a los resultados presentados anteriormente.

Tabla 20. Desplazamiento porcentual de la punta de la viga.

Viga Estructural | Desplazamiento
Viga en | 45%
Viga en C 34%
Tubular 100%

Fuente: Autores.

En conclusion, la viga tubular es la mas apropiada para el disefio de las vigas
estructurales de la aeronave SUE — SUA. Por otro lado, para aumentar la rigidez
de las vigas tubulares, la fibra de carbono es el material indicado que mejora dicha
propiedad, tal como muestra en la siguiente figura.

Figura 37. Prueba de desplazamiento entre una viga de acero con seccidn rectangular y una viga
tubular en fibra de carbono.

Fuente: ROBERTSON, Cameron. Structural Characterization, Optimization, and Failure Analysis of
a Human —Powered Ornithopter. [en linea] [citado el 11 de marzo de 2011]. Disponible en Internet:
<https://tspace.library.utoronto.ca/bitstream/1807/18847/11/Robertson_Cameron_D_200911_MASc
_ thesis.pdf>. p. 42.
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Ademas, otro motivo por el cual se selecciond la viga tubular como la mas
apropiada, es que la mayoria (sino todas) las aeronaves de propulsion humana
poseen dicha geometria en sus vigas estructurales, principalmente en las vigas
alares.

Figura 38. Secciones alares de aeronaves de propulsion humana.
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Fuente: REINO UNIDO. ROYAL AERONAUTICAL SOCIETY. [en linea] [citado el 29 de marzo de
2011]. Disponible en Internet: <http://www.raes.org.uk>

4.2.1.2 Posicionamiento del la viga estructural alar en del perfil alar. Se debe
otorgar una ubicacion ideal para que la carga torsional sobre la viga alar sea igual
a cero, cuando la aeronave se encuentre velocidad de disefio. Esto significa
localizar la viga alar en el centro de presion.

Los datos de tunel de viento no otorgan directamente la ubicaciéon del centro de
presion, pero establece un coeficiente de sustentacion y un coeficiente de
momento medido alrededor de "z de la cuerda desde el borde de ataque. La razén
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por la cual las fuerzas son medidas con respecto a % de la cuerda es que existe
un punto llamado centro aerodinamico (centro cortante) alrededor del cual el
coeficiente de momento permanece constante independientemente del angulo de
ataque del perfil. Para perfiles simétricos, este punto estd ubicado a 2 de la
cuerda y el coeficiente de momento es igual a 0. Para perfiles convexos el centro
aerodinamico esta cerca, pero no siempre exactamente a 2 de la cuerda, y el
coeficiente de momento es generalmente negativo.

Las fuerzas y momentos son medidos alrededor de un punto localizado a 4 de la
cuerda, mostrado en el siguiente diagrama por un pequefio circulo.

Figura 39. Diagrama de fuerzas y momentos sobre el perfil alar.
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Fuente: ROYAL AERONAUTICAL SOCIETY. Locating the wing spar. [en linea] [citado el 25 de
Febrero de 2011]. Disponible en Internet: <http://lwww.raes.org.uk/cms/
uploaded/files/SG_HPAG_spar.pdf>.

Donde:
Densidad del aire p=1.225kg/m’
Area alar S
Lift L
Momento de cabeceo M
Coeficiente de lift Cl
Coeficiente de momento Cm'Ya
Momento alrededor de la viga alar Ms
h = Distancia entre el 4 de la cuerda y el centro cortante del la viga alar.

Para un tubo (forma circular), el centro cortante esta en el centro de la viga
estructural alar.

Asumiendo que la rigidez torsional (y de flexiébn) del ala proviene de la viga
principal tubular y que el momento es usualmente negativo, haciendo que la
aeronave quede morro abajo; quiere decir que el centro cortante debe estar
ubicado, de alguna manera, detras del Y2 de la cuerda para que el momento
producido por la fuerza de sustentacion alrededor del centro cortante se balancee
con el momento de cabeceo de la aeronave.
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De esta manera:
L*h+M = Ms = 0

%pV?SClh= -%pV’SCm%"

Simplificando:
Cl*h = -Cm7

h = -CmY/Cl Ecuacion 15.%°
El valor de coeficiente de sustentacion (Cl) para la aeronave SUE-SUA, depende
del angulo de incidencia del perfil. El disefio preliminar se determind un angulo de

incidencia de -2°, para el perfil aerodinamico FX76MP-120, en el cual se obtiene el
mayor valor de la relacién L/D.

Figura 40. Propiedades aerodinamicas del perfil FX76 MP-120.
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Figura 40. (Continuacioén)
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Fuente: Op. cit. TOBON CONDE, Juan Sebastian. p. 169 - 170.

Con el proposito de lograr un calculo real, es importante obtener el coeficiente de
sustentacion del ala. La diferencia entre los coeficientes de sustentacion del perfil
y el del ala, se debe a la presencia de vortices en la punta del ala, los cuales
interfieren en el flujo e inducen cambios en la velocidad y la presion alrededor del
ala; de ésta manera, el coeficiente de sustentacion del ala (C.), sera mas pequefio
que el coeficiente de sustentacion del perfil (ClI).

Figura 41. Vortices de punta de ala.
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1

Fuente: MANUAL DE VUELO. PREVUELO. [en linea] [citado el 30 de julio de 2011]. Disponible en
Internet: < http://www.manualvuelo.com/PRE/PRE410.html>.
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Segun Raymer®, dicho valor corresponde a aproximadamente entre el 80% y el
90% del coeficiente de sustentacion maximo del perfil. De acuerdo a esto se
puede hallar la ubicacion del centro cortante de la viga alar:

C. =085*16

=1.36
Cm Ya=-0.22
Reemplazando en la ecuacién 15.
h =-(-0.22)/1.28
=0.16

Centro cortante del la viga alar =0.25+0.16

=0.41

=41%

El centro cortante de la viga estructural alar se encuentra al 41% de la cuerda del
perfil alar. La misma consideraciéon se toma para el disefio de la viga del
estabilizador horizontal, donde el centro cortante por tratarse de un perfil simétrico
se encuentra al 25% de la cuerda.

Con respecto a la superficie de control vertical, se caracteriza por ser una
superficie taperada definida por el perfil aerodinamico NACA 0012; al igual que el
canard, que posee las siguientes dimensiones.

Figura 42. Dimensionamiento del estabilizador vertical (mm).
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Fuente: Autores.

** RAYMER, Daniel P. Aircraft Design: A Conceptual Approach. Second Edition. United States of America.
1992. p. 270.
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Como se mencion6 antes, al ser taperada, se tomd como referencia la seccion
transversal mas pequefa, es decir los extremos del estabilizador vertical cuya
longitud es 0.365 m. De esta manera siendo el perfil aerodinamico, un perfil
simétrico, el centro de presidon se encuentra al 25% de la cuerda, es decir a 91.25
mm del borde de ataque.

4.2.1.3 Dimensionamiento. Hasta este punto, se ha determinado la geometria y
material de las vigas estructurales, y especificamente para las vigas de las
superficies de control, también se ha determinado la posicién de éste en el perfil
aerodinamico.

El siguiente paso es determinar el dimensionamiento de las vigas estructurales en
cuanto a su diametro. Para establecer dicho diametro, se tomaron en cuenta los
planos de aeronaves de propulsibn humanas previamente construidas, cuyas
configuraciones presentaban una unica viga principal en el ala, fabricado en fibra
de carbono; cabe mencionar que los valores que se tuvieron en cuenta en la
siguiente tabla, relacionan el diametro exterior de la viga alar con la altura del perfil
en la ubicacién de la viga principal alar.

Tabla 21. Relacion entre el didmetro exterior de la viga alar y la altura del perfil.

Aeronave HPA Ds/ Hp
Velair 0.779661
Bionic Bat 0.793514
Musclair 1 0.775634
Musclair 2 0.796873

Ds Diametro exterior de la viga alar.

H,  Altura del perfil en la ubicacion de la viga alar.
Fuente: Autores.

De acuerdo a las configuraciones de referencia, se concluye que la viga principal
alar ocupa aproximadamente el 78.65% de la altura del perfil, dondequiera que
éste se ubique. De esta manera con el centro cortante de la viga ubicada al 41%
de la cuerda (es decir a 225.5 mm del borde de ataque), el perfil aerodinamico
para el ala superior e inferior presenta una altura de 66.8 mm ...véase figura 43...,
es decir que el diametro exterior de las vigas alares superior e inferior se
determina mediante la siguiente ecuacion.

Ds =0.7865 * 66.8
Ds = 52.54 mm = 0.05254 m

Ecuaciéon 16.
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Figura 43. Localizacion y didmetro exterior de la viga principal en el ala superior y el ala inferior
(mm).
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Fuente: Autores.

Para las alas laterales, el centro cortante se encontraria al 25% de la cuerda por
ser un perfil aerodinamico simétrico, pero con el propdésito de facilitar el ensamble
de estas superficies con el ala superior e inferior, se ubico la viga al 41% de la
cuerda. Esta consideracién no afecta la aerodinamica de la aeronave ya que la
viga alar lateral se encuentra conectada en los dos extremos; y ademas las cargas
externas sobre esta superficie son minimas. Se tomo6 la misma relacién para
determinar el diametro exterior; con una altura de perfil al 41% de la cuerda de
48.14 mm.

Dss = 0.7865 * 48.14 Ecuacién 16
Dgss = 37.86 mm = 0.03786 m '
Donde:
Dss  Diametro exterior del la viga alar lateral.

Figura 44. Localizacién y diametro exterior de la viga en las alas laterales (mm).
2255 @ 37,86

Para simplificar aun mas la fabricacion de las vigas alares se decidié que la
medida del diametro exterior del ala superior e inferior deberia ser de 45 mm y el
del ala lateral de 30 mm. De esta manera, la variable de disefio a partir de este
punto es el diametro interno de las vigas.

Fuente: Ibid.

Finalmente para el caso del estabilizador horizontal y el estabilizador vertical se
realizé el mismo procedimiento; cuyos resultados se muestran en la figura 45 y
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figura 47 (teniendo en cuenta que para el estabilizador vertical el perfil
aerodinamico de referencia posee una cuerda de 0.365 m).

Figura 45. Localizacién y diametro exterior de la viga en el estabilizador horizontal (mm).

157,5 — @ 5859
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74.49 | @ T TT—

Fuente: Ibid.

Para el estabilizador horizontal se consideraron los coeficientes aerodinamicos
presentados en el Anexo B del presente documento, los cuales son
considerablemente mas pequefios en comparacién con los que se presentan
sobre superficie alar. Con esto, se determiné que un didmetro menor para la viga
seria apropiado pues no soporta cargas considerables. Asi, el diametro exterior
para la viga del canard es de 30 mm.

Figura 46. Distribucion de cargas sobre el canard.
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Fuente: Ibid.

Figura 47. Localizacién y diametro exterior de la viga principal en el estabilizador vertical (mm).
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Fuente: Ibid.
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En cuanto a las vigas estructurales restantes se determiné que serian tubulares,
fabricadas en fibra de carbono y con un diametro exterior de 45 mm.

Tabla 22. Diametros externos de vigas estructurales de la SUE-SUA.

Viga Estructural | Diametro Exterior (m)
1 Viga alar superior 0.045
2 Viga alar inferior 0.045
3  Viga alar lateral 0.030
4  Viga conexion ala superior 0.045
5  Viga central 0.045
6  Viga del estabilizador vertical 0.030
7  Viga conexion fuselaje 0.045
8  Fuselaje 0.045
9  Viga del estabilizador horizontal 0.030

Fuente: Autores.

Finalmente se considerd tanto para el ala superior como para el ala inferior, que
estuvieran constituidas por tres paneles modulares: uno central y dos laterales,
interconectados entre si por medio de la viga principal.

A continuacién se muestra el dimensionamiento de los paneles correspondientes a
la superficie alar superior e inferior con esta consideracion modular.

Figura 48. Dimensionamiento de la configuracién del ala superior (mm).

1

Fuente: Ibid.

Figura 49. Dimensionamiento de la configuracién del ala inferior (mm).

9500
3225 ! 3050 ! 3225 550
137,65
| —— | — f
320 — e 1568 —=|
Fuente: Ibid.
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4.2.2 Diseno de superficies sustentadoras. Hasta ahora se han definido los
materiales adecuados para las superficies sustentadoras configuradas
esencialmente por costillas. Se ha determinado una estructura tipo, en espuma de
poliuretano A-FR7103 y una piel en birchwood plywood.

Siguiendo con el disefio de las costillas, es importante determinar el ancho y
espaciamiento ellas. Estas consideraciones deben posibilitar una rigidez
adecuada, y ademas, una buena disposicion para el posicionamiento de
conexiones con componentes de la aeronave tales como las superficies de control.

En cuanto al ancho de las costillas en la superficie alar, de acuerdo a datos

tomados de aeronaves de propulsion humana previas, se concluyé que una
medida estandar para el ancho de las costillas seria de 6 mm.

Tabla 23. Comparacioén del ancho de costillas para diferentes aeronaves HPA.

Aeronave HPA | Ancho de Costillas
Bionic Bat 6 mm
Monarch 6.35 mm
Gossamer 6.35 mm
Velair 6 mm
Daedalus 6.35 mm

Fuente: Autores.

Para posibilitar el posicionamiento de cables u otros componentes de la aeronave
a través de las superficies de control y con el propésito de reducir aun mas el
peso, se configuraron las costillas con agujeros de aligeramiento ‘lightening holes’.

Figura 50. Agujeros de aligeramiento en costillas alares.

Fuente: MIKE’'S RV-9A. Spar and rib prep. [en linea] [citado el 25 de marzo de 2011]. Disponible en
Internet: <http://www.mikesrv9a.com/wing_prep.html>
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En general la configuracion de los agujeros de aligeramiento, se muestra en la
figura a continuacién, cuya caracteristica mas relevante el maximizar la
disminucion de peso dada por la geometria que abarca mucho mas espacio en el
perfil, lo que no seria posible mediante agujeros de aligeramiento circulares.

Figura 51. Ejemplo de la seccion transversal de las costillas para las superficies sustentadoras.

Fuente: Autores.

Ademas, para dicha configuracion de las costillas se tuvo como referencia el
documento “Human Powered Aircraft Team” del Virginia Tech, en el cual se
plantean cuatro (4) configuraciones diferentes de costillas alares.

Figura 52. Configuraciones propuestas para las costillas en el documento Human Powered Aircraft
del Virginia Tech.

B AKVAVA!A)—.

Espuma y fibra de
C:>u:::1rbono

> Balso

':>Espuma con
recubrimiento de balso

Fuente: VIRGINIA TECH, Human Powered Aircraft Team [diapositivas] [citado el 13 de Marzo de
2011]. p. 43.

Posteriormente en el mismo documento se realiz6 una matriz comparativa de las
cuatro configuraciones con el fin de seleccionar cual de ellas era la mas
apropiada, de acuerdo a los requerimientos del disefio, en la cual se determiné
que el concepto D era la configuracion mas adecuada para las costillas.
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Tabla 24. Matriz comparativa para las configuraciones de costillas.

Parametro | calificacion | A| B | C | D
Facilidad de fabricacion 20 16 5 20 14
Peso 30 30 20 10 25
Resistencia 10 2 6 10 6
Durabilidad 10 4 6 8 8
Costo 20 20 5 15 18
Deformacion 10 2 6 10 8
Total (/100) 100 74 48 73

Fuente: Ibid. 44.

Para definir el dimensionamiento de los agujeros de aligeramiento para las
superficies de control, principalmente para la superficie alar, se obtuvo la
distribucion de presiones alrededor del perfil aerodinamico mediante el programa

XFOIL.

Para la superficie alar se tomaron los datos de entrada criticos descritos en la
tabla 6, donde los resultados obtenidos se muestran a continuacion.

Figura 53. Distribucién de presiones para el perfil aerodinamico FX76MP-120 en condicién critica

de vuelo.

-2 0 7xro1L
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Fuente: Autores.
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Con los coeficientes de presion obtenidos se puede determinar la distribucion de
presiones alrededor del perfil de acuerdo a la siguiente ecuacion.

Cp = b — Do
P=1T Ecuacion 17.”"
5 PoVs
Donde:

Cp = Coeficiente de presion.
p = Presioén en el punto que se desea evaluar.
Po = Presién estandar.
Po = Densidad estandar.
Vo = Velocidad del cuerpo a través del fluido.

Despejando la presion (p), se puede obtener la distribucién de presiones alrededor
del perfil aerodinamico de acuerdo a los coeficientes correspondientes. Estas
presiones alrededor del perfil se presentan en el Anexo C del presente documento.

1 ) . 32
p= EPOVO Cp + po Ecuacién 18.
Antes de optimizar los lightening holes de las costillas alares, se determind que
tanto el borde de ataque como el de salida, serian fabricados en balso para definir
mejor el perfil aerodinamico y para facilitar la adhesion de la piel en dichos puntos.

Asi, con las presiones determinadas alrededor del perfil, ademas de los materiales
y sus respectivas propiedades, se comenz6 a optimizar los agujeros de
aligeramiento en ANSYS, donde el parametro mas relevante a tener en cuenta es
la deformacion que sufre la costilla, ya que esto puede alterar la eficiencia de la
superficie alar y con ello, la eficiencia de la aeronave.

Tabla 25. Propiedades de materiales seleccionados para las costillas alares.

Mator Densidad | Médulode | CSfuerzoa | Esfuerzoa
aterial [kg/m¥] | Young [GPa] Traccién Compresion
9 9 [MPa] [MPa]
Foam A-7103 48.05 0.013542 6 2
Balso 155 4.1 13.5 12.7
Plywood 600 6.5 31 41

Fuente: MATERIAL PROPERTY DATA. [en linea] [citado el 14 de noviembre de 2011]. Disponible
en Internet: <http://www.matweb.com>.

3! PRESSURE COEFFICIENT. [en linea] [citado el 29 de agosto de 2011]. Disponible en Internet:
<http://www.engineeringtoolbox.com/pressure-coefficient-d_1486.html>
32 ,

Ibid.
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El primer paso, fue realizar las costillas alares en Solid Edge cambiando las
dimensiones de los agujeros, con el fin de seleccionar el mejor modelo para la
superficie alar, tomando como constantes las restricciones dimensionales del
disefio preliminar y el ancho de 6 mm determinado previamente.

Es importante que la costilla se modele por partes, es decir las partes de plywood,
las de balso y la de espuma A-7103 por separado, y luego convertirlas en un
conjunto, para que de esta manera se puedan otorgar las propiedades de los
diferentes materiales a cada una ellas.

Ademas; el perfil aerodinamico de las costillas se realizé por medio de puntos, de
acuerdo al ANEXO D del presente documento.

Posteriormente se abri6 WORKBENCH, donde se realizaron los siguientes
procedimientos.

1. Al abrir ANSYS WORBENCH, se seleccion6 el sistema de analisis ‘Static
Structural’, En este sistema aparecen cuatro (3) opciones principales.
‘Engineering Data’ (Datos de ingenieria), ‘Geometry’ (Geometria) y ‘Model’
(Modelo).

Figura 54. Sistemas de analisis y Static Structural, para ANSYS WORKBENCH.

| B Analysis Systems
[E] Electric (ANSYS)
i Explicit Dynamics (ANSYS) d
{5 Fluid Flow (CFX) Static Structural (ANSYS)
4 Fluid Flow [FLUENT) Engineering Data

B9 HarmonicResponse [ANSYS)
[l Linear Buckling (ANSYS)
[0] Magnetostatic (ANSYS)

Hl Modal (ANSYS)

B Modal (Samcef)

I RandomVibration(ANSYS)
[ ResponseSpectrum{&NSYS)

Geometry
Model

ﬂ Steady-State Thermal (ANSYS)
B Thermal-Electric (ANSYS)

Bz Transient Structural (ANSYS)
Ezd Transient Structural (MBD)
E Transient Thermal (ANSYS)

Fuente: Autores. ANSYS WORBENCH.
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En la opcidén de datos de ingenieria se pueden crear las librerias necesarias para
determinar los materiales que se quieran utilizar con sus respectivas propiedades.
Esta herramienta es muy util cuando el software no cuenta con los materiales que
se necesitan dentro de su libreria de materiales predeterminados.

La segunda opcién se utiliza para importar la geometria de analisis (costilla), que
para este caso, fue modelada en Solid Edge. Es importante tener en cuenta que el
tipo de archivo debe ser compatible con ANSYS (.iges).

Como se menciond anteriormente, el perfil aerodinamico se disefio por medio de
puntos, para posibilitar la distribucion de presiones sobre superficies, o que no
seria posible si el perfil se modelara como una curva, como se observa en la
siguiente figura.

Figura 55. Diferencia en los extrados de un perfil aerodinamico por medio de puntos (izquierda) y
un perfil aerodindmico como una curva (derecha).

Fuente: Autores.

Por ultimo, en la opcién modelo, se edita la ventana ‘Mechanical’ en la cual se
hace el anélisis estructural correspondiente.

2. Al editar la opcién de modelo, aparece la ventana mostrada en la figura 55. En

primer lugar se debe determinar los materiales para los diferentes elementos
(‘Parts’) que componen la costilla, lo que se hace mediante la opcion
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‘Geometry’. Es necesario mencionar que el tipo de conexiéon predeterminada
por el programa, es ‘Bonded’ (pegado), que para este caso es adecuado.

Figura 56. Componentes de la costilla alar.
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Fuente: Ibid.

3. Se aplic6 una malla a la costilla que fuera apropiada en tamafio, pues en un
elemento con dimensiones tan pequefias, una malla muy grande no es
adecuada ya que puede dar resultados inapropiados.

Figura 57. Resultado de una seleccion inapropiada de tamafio de malla.

Fuente: Ibid.

4. Por ultimo se definieron los soportes necesarios, en este caso, la superficie de
contacto con la viga alar. También, se aplicaron las cargas normales
correspondientes sobre el intrados y el extrados de la costilla, de acuerdo a la
distribucion de presiones descrita en el Anexo C.

De esta manera, a continuacion se muestran los resultados obtenidos para la
costilla alar superior e inferior de la aeronave SUE-SUA, correspondiente a la
seleccidn de la configuracion de los agujeros de aligeramiento.
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Figura 58. Deformacion de la costilla alar modificando los agujeros de aligeramiento.
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Fuente: Ibid.
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De lo anterior se concluye que la simulacion No. 5 es la configuracion de la costilla
que menos se deforma, y por tanto es la mas conveniente para la estructura alar
de la aeronave SUE-SUA. A continuacion se muestra las dimensiones finales de
las costillas alares (superior e inferior).

Figura 59. Configuracion final de las costillas alares (superior € inferior).

eI

De esta manera, se realizdé el mismo proceso para las costillas del ala lateral,
cuyos coeficientes de presion y presiones ejercidas alrededor del perfil también se
relacionan en el Anexo C del presente documento.

Fuente: Ibid.

Figura 60. Distribucion de presiones para el perfil aerodinamico NACA 0009 en condicién critica de
vuelo.
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Fuente: Autores.
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Los resultados en ANSYS WORKBENCH se muestran a continuacion.

Figura 61. Deformacion de la costilla del ala lateral, modificando los agujeros de aligeramiento.

Sathe Stoctursl TANSTS]
Totsl Dedgrrmation

Tyge: Tedal Pl trrnatean
hrk

3,787 3e-T Max
3,3606e-T
2,04580-7
2,5248¢-7

2,104 -7

1683 3e-T
126251
841658
420028

0 Min

5.60663e-F Max
503677

4,407 1e-7
3,7715e-1
3,1479¢-7
2518387

1888 8e-T
125592e-7
6,2859:-4

0 Min

6,695 6e-7 Max
5,95 06e-7
5,2007e-7

4,463 Te-T
3,7198e-7
1AT58e-T
223191
1,4879e-T
T.4306e-4

0 Min

LA634e-6 Max
L300ge-6
L1307e-6
9,756 1e-T

8,130 Le-T
6,504e-T
48T 0e-7

3,252e-T

16267
0 Min - ——1 No. 4

Fuente: Autores.

En este punto es importante mencionar que los resultados se muestran en escala
real 1:0. De esta manera se determiné la configuracion de la costilla del ala lateral,
como se muestra a continuacion.
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Figura 62. Configuracion final de las costillas alares laterales.

IS IN O A S ==

Fuente: Ibid.

Todas las costillas de la superficie alar poseen el borde de ataque y el borde de
salida fabricado en balso, para darle mejor definicion al perfil, mejor acabado en
los bordes y mejor adhesion de la piel, los cuales se extienden a lo largo de la
envergadura. Es preciso mencionar que los bordes de ataque y de salida no se
consideraran vigas de analisis dentro del disefo estructural, pues como se
menciond, s6lo cumplen una funcion de definicion para el perfil alar.

Finalmente, el espaciamiento de las costillas, segun un documento de la Royal
Aeronautical Society: “The Optimised Man Powered Aircraft®®, es de
aproximadamente 0.381 m (15”) en HPA'’s, lo que se tuvo en cuenta para la

configuracion estructural de las diferentes superficies sustentadoras.

4.2.2.1 Superficies de control. La aeronave SUE-SUA posee las tres superficies
de control: alerones, estabilizador vertical y estabilizador horizontal.

Es necesario establecer una configuracion sencilla de las superficies de control,
con el fin de facilitar el ensamble y construccion final de la aeronave. En general,
el concepto establecido para las superficies de control se muestra a continuacion,
donde a (alpha) y B (beta) determinan el rango de deflexion que éstas poseen.

Figura 63. Configuracion general de las superficies de control.

Fuente: Ibid.

Es importante conocer la disposicion de los alerones (ubicados en el ala inferior,
tal como muestra la figura 49), que poseen una envergadura de 1.568 m y una

3 ROYAL AERONAUTICAL SOCIETY, The Optimised Man Powered Aircraft, [en linea] [citado el 15 de marzo
de 2011], disponible en: http://library.propdesigner.co.uk/The_optimised_aircraft.pdf
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cuerda de 0.1375 m. El disefio preliminar de la aeronave SUE-SUA determiné los
angulos de deflexion de las superficies de control donde la aeronave es
estaticamente estable y trimeable®; para los alerones se determind un rango de
deflexion entre -7.3° y 25°. %

Los alerones estaran constituidos por costillas, dispuestos del mismo modo que
las costillas alares, estaran fabricados en balso y asi como en las costillas,
contaran con un borde de salida fabricado en balso a lo largo de su envergadura.

Figura 64. Configuracién del alerén.
25°

T3
Fuente: Ibid.

Igualmente, esta configuracion también se aplica para las otras superficies de
control: el timén de profundidad (elevador) y el timén de direccion (rudder), de
acuerdo al rango de deflexiéon otorgado por el disefio conceptual y preliminar.

Tabla 26. Rango de deflexioén para el elevador y el timén de direccién.

Superficie De Control | Envergadura| Cuerda | Deflexién
Elevador 1.644 m 0.315m -1.6° a 38.6°
Timdn de direccion 1.323 m Taperada 10.2°

Fuente: Op. cit. TOBON CONDE, Juan Sebastian. p. 141.

4.2.3 Medios de sujecion. Existen principalmente dos formas de unir los
diferentes componentes estructurales de la aeronave:

1. Adhesivos.

2. Pernos.

** Condicién en que la aeronave puede ser compensable.
* Op. cit. TOBON CONDE, Juan Sebastian. p. 141.
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Para saber cual es el tipo de sujecibn mas adecuado entre componentes, se
tuvieron en cuenta las ventajas y desventajas correspondientes, donde los
principales criterios a considerar para la seleccion fueron el factor peso y la

posibilidad de que la aeronave sea modular.

Tabla 27. Ventajas

desventajas de uniones adhesivas y uniones por medio de pernos.

Medio De . .
Suiecién Ventajas Desventajas
J
e Menos partes. e Dificultad para inspeccion.
e Reparable. e Preparacion de la
e Resistente a la fatiga. superficie.
e Conexiones mas rigidas. e Efectos ambientales.
e Estructura mas liviana. e Nuevos métodos de
Adhesivos e Sellado. disefio.
e Contorno mas suave. e Restriccion de espesor.
e Resistencia a la corrosion. e Esfuerzos residuales.
e No hay concentraciones e No puede ser desmontado.
de tension. e Solo cargas cortantes.
e Temperatura de operacion.
e Disefio sencillo. e Muchas partes.
e Facil inspeccion. e Concentracion de
e Reparable. esfuerzos.
Pernos e Cualquier espesor. e Conexion relativamente
e Estructura modular. mas débil.
e Métodos demostrados. e Propenso a la fatiga.
e Propenso a la corrosion.

Fuente: DESIGN AND ANALISYS OF COMPOSITE STRUCTURAL JOINTS. ANNEX O. Which is
Best: A Bolted or Bonded Patch?. [PDF] [citado el 28 de mayo de 2011]. p. 5 - 6.

4.2.3.1 Adhesivos. Los adhesivos son los integrantes del grupo de productos,
naturales o sintéticos, que permiten obtener una buena fijacibn de caracter
mecanico.

Para la aeronave SUE-SUA, se tienen dos conjuntos de componentes que deben
ser unidos mediante adhesivos: la adhesién entre la espuma de poliuretano y otros
componentes, y la adhesion del mylar sobre las superficies de control.

e Adhesion entre la espuma de poliuretano y otros componentes (vigas,
plywood y balso). Todas las referencias de espuma rigida FR-7100 son
hechas de resinas de poliuretano. Una de las mejores caracteristicas del
poliuretano es su resistencia quimica, la cual permite el uso de una gran
variedad de adhesivos para pegar la espuma con muy poco riesgo de dafno.
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Los adhesivos mas adecuados para el pegado de esta espuma, son: el
pegamento epodxico (‘epoxy’), adhesivos de poliuretano, cyanoacrylate
(‘superpegamento’), adhesivos acrilicos y cementos*®. En este caso particular se
utilizara adhesivo epoxy, también conocido como resina epoxi o poliepdxido, ya
que es el adhesivo mas comun y de facil adquisicion.

Este adhesivo se utiliza comiunmente en la construccibn de aeronaves,
automoviles, bicicletas, esquies y sirven para pegar gran cantidad de materiales,
incluidos algunos plasticos, y se puede conseguir de gran variedad ya sean rigidos
o flexibles, transparentes o de color, de secado rapido o lento, etc.

En general, si el secado de un adhesivo epoxidico se realiza con calor, sera mas
resistente al calor y los agentes quimicos que si se seca a temperatura ambiente.
La resistencia a la traccion de este tipo de adhesivos puede llegar a superar los
350 kg/cm?, lo que les convierte en el adhesivo mas resistente del mundo.

Las resinas epoxi son compatibles con los materiales compuestos, conveniente
para la adhesion y la construccién de moldes, laminados, extrusiones, entre otras
ayudas a la produccién industrial.

e Adhesion del mylar sobre el plywood y balso. El Coverite Balsarite, es un
adhesivo que se seca a temperatura ambiente cuando se aplica a superficies
de madera y actua como pegamento para el mylar cuando se calienta.

El coverite se aplica cuidadosamente sobre todas las superficies de madera de las
secciones necesarias con un cepillo u otro elemento adecuado para dicha tarea.

Fuente: IRON BUTTERFLY. Human Powered Aircraft for Sport. Final Report. [PDF] [citado el 22 de
abril de 2011]. p. 48.

3 Op. cit. GENERAL PLASTICS MANUFACTURING COMPANY. Last A-Foam FR-7100. Bonding, filling, and
sealing. [PDF] [citado el 20 de abril de 2011]. p. 3
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Hay que tener precaucion cuando se aplique el Coverite, ya que puede degradar
facilmente la espuma de poliuretano. Si por accidente, se llegara a dafar alguna
costilla por contacto con el adhesivo, ésta puede arreglarse y reforzarse, llenando
los agujeros con resina epoxica.

Figura 66. Reparando la espuma con adhesivo epoxi.

Fuente: Ibid. p. 48

Luego de aplicar el coverite, se debe cortar una lamina de mylar que se extienda
sobre el area que se desea cubrir (se recomienda cubrir primero los extrados y
luego los intrados). Posteriormente el mylar se presiona sobre las superficies de
madera utilizando una plancha de sellado, comenzando por el borde de ataque.

Figura 67. Adhesion del mylar al borde de ataque.

¥

Fuente: Ibid. p. 49.

El calor activa el Coverite, que adhiere el mylar a las superficies de madera. El
mylar se extiende desde la parte inferior del borde de ataque hasta la parte inferior
del borde de salida donde es planchado y envuelto alrededor de la parte superior
del borde de salida donde se plancha nuevamente.
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Figura 68. Mylar planchado en la parte inferior y superior del borde de ataque.

Fuente: Ibid. p. 50.

Es importante asegurarse que la temperatura de sellado sea la adecuada y que al
adherir el mylar sobre la superficie, se evite la formacion de arrugas.

El mylar tiene la caracteristica de encogerse con el calor, lo que hace que la piel
sea mas firme y suave.

4.2.3.2 Pernos. Las conexiones entre vigas estructurales se posibilitaran por
medio de pernos, y se dividen en tres grupos principales:

1. Union de los paneles alares por medio de las vigas estructurales.
2. Conexion de las superficies alares laterales.
3. Union de vigas estructurales restantes.

Para la seleccibn adecuada de los pernos, se deben tener en cuenta las
caracteristicas generales y especificas de los diferentes tipos de pernos.

Tabla 28. Criterios de seleccién para pernos.

TI',po De Ventajas Limitaciones
erno

e Buena sujecion. e No puede ser modular.

e Alta rigidez. e Baja resistencia a cortantes y
Solid Rivets ® Bajo costo. teqsoreg. . .

e Menor peso. e Baja resistencia a la fatiga.

e Buen comportamiento e Alto nivel de ruido durante la

bajo cortantes. instalacion.
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Tabla 28. (Continuacién)

T;,'::n[;e Ventajas Limitaciones
e Excelente sujecion. e No es desmodular.
e Alta resistencia a e Costo moderado.
Lockbolt cortantes. e Limitaciones a esfuerzos
e Alta confiabilidad. tensores.
e Bajo nivel de ruido e Baja resistencia a la fatiga.
durante instalacion. e Peso moderado.
Hi - Lok e Similar al lockbolt. e Similar al lockbolt.
e Mas bajo costo y peso.
e Alta resistencia a la e Similar al lockbolt.
Taper - Lok fatiga. e Precio mas alto.
e Alta rigidez.
e Alta resistencia a e No es modular.
High Shear cortantes. e Baja resistencia a la tencién.
Rivets e Bajo costo. e Resistencia deficiente a la
e Bajo peso. fatiga.
e Rigidez moderada. e Baja resistencia a la tension
. . e Bajo costo. y cortantes.
Blind Rivets e Bajo peso. e Baja resistencia a la fatiga.
e Confiabilidad moderada.
e No es modular.
e Alta resistencia a la e Alto costo.
. tension y fatiga. e Alto peso.
Tezwigz’gtolt e Alto soporte al torque. e Noquedaarasdela
e Alta confiabilidad. superficie.
e Modular.
e Alta resistencia a e Baja resistencia a la fatiga.
tensores y cortantes. e Peso moderado.
Hexagonal Bajo costo. e Moderados niveles de
Bolt Modular. torque.
Facilidad de
instalacion.
e Modular.
e Alta resistencia a e Baja resistencia a tensores y
Flush Bolts cortantes estaticos. fatiga.
(Avellanados) e Bajo pesoy modular. e Bajo nivel de torque.
e Aras de la superficie. e Costo moderado.

Fuente: Composite Lamminate Mechanics and Design of Composite Structures, Sandwich Panels

& Joints. Chapter #5 — Sructural Joints. [PDF] [citado el 28 de abril de 2011]. p. 159.

83




Debido a las numerosas ventajas que presentan los pernos hexagonales, se
seleccionaron como los mas indicados para la conexidbn entre las vigas
estructurales de la aeronave. Otra caracteristica importante para este tipo de
perno es que se puede conseguir en diferentes materiales, lo cual puede ofrecer
una buena relacion peso / resistencia, esencial para los componentes de la
estructura de una aeronave de propulsidon humana.

Para el disefio de las sujeciones por medio de pernos, se deben tener
conocimientos fundamentales tales como el tipo de perno, material,
dimensionamiento, tipo de rosca y la forma de sujecién en materiales compuestos.

Se pueden encontrar varios tipos de pernos comerciales de cabeza hexagonal
entre ellos los fabricados segin normas DIN®’.

Tabla 29. Pernos de cabeza hexagonal.
Pernos De Cabeza Hexagonal

DIN — 931 Rosca parcial L e e
DIN —933 Rosca total E = s |
DIN - 960 Rosca parcial, paso fino @——-— -

DIN — 961 Rosca total, paso fino

DIN - 6914 Hexagonal para estructura EE

Con base (con y sin
grafilado)

DIN — 6921

DIN — 571 Tirafondo para madera

Fuente: TORNILLOS HEXAGONALES. [en linea] [citado el 15 de agosto de 2011]. Disponible en
Internet: <http://www.fasteners-dist.com/tornillos%20hexagonales.htm>

%" Deutsches Institut fiir Normun), en espafiol, Instituto Aleman de Normalizacién.
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Ademas del tipo de perno, se debe determinar el tipo del paso de la rosca mas
adecuado. Existen principalmente dos tipos: la rosca fina y la rosca gruesa.

Tabla 30. Caracteristicas de las series normalizadas de roscas.

Serie De Roscas H Caracteristicas
Rosca Gruesa UNC (Unificada e Se usan en roscas de materiales blandos
Nacional Ordinaria) 3y fragiles *° ya que en roscas de

menores pasos podria producirse
cortadura de los filetes.
e Funcionales para trabajos corrientes de

BURnNY : o
S T TR ingenieria.
" ;“i “ “ ;“ e No son apropiadas cuando la sujecién se
somete a altas vibraciones.

Rosca Fina UNF (Unificada e Es mas resistente a esfuerzos de
Nacional Fina) traccion y torsion.
e Tiene menor probabilidad de que se
afloje debido a la vibracion.
e Deben evitarse en agujeros roscados de
materiales fragiles.
e El avance axial es pequefio.

Fuente: CORTES JIMENEZ, Diana M.; SALAZAR GONZALEZ, Luis F. comps.

De acuerdo a la tabla 29 y 30, el perno seleccionado para la sujecién de vigas
estructurales de la aeronave SUE-SUA, es el perno de cabeza hexagonal de paso
fino con rosca parcial, es decir un perno DIN — 960, ya que este tiene una
superficie de mision definida sobre la cual actuaran las cargas . Otra ventaja de la
rosca fina es que soporta adecuadamente la vibraciéon, evitando que se afloje y de
esta manera, asegurando la seguridad durante la mision de la aeronave.

Para la seleccién final de los pernos de sujecion, se tienen dos posibilidades: la
primera es seleccionar el material y dimensiones del perno de acuerdo a los
catalogos existentes (por ejemplo de la Mundial de Tronillos*°), o la segunda es
determinar los diametros de los agujeros donde se ubicaran los pernos. Con la
primera opcion, se corre el riesgo de que los pernos estén sobredimensionados o
por el contrario que sean muy débiles y no cumplan con los requerimientos
necesarios, lo que conllevaria a un proceso repetitivo en el cambio del disefio y el
material del perno. Por el contrario, predeterminando los diametros de los

% Conocidos como fluidos complejos que incluyen polimeros, coloides, surfactantes y cristales liquidos.

¥ Se dice gue un material es fragil cuando es muy poca la deformacion que se presenta antes de romperse.
“* MUNDIAL DE TORNILLOS. [en linea] [citado el 14 de noviembre de 2011]. Disponible en Internet:
<http://www.mundialdetornillos.com/CONTENIDO/lista_hexagonal.php>.
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agujeros, y luego de determinar las cargas que se presentan en dicha sujecion, se
puede determinar un material adecuado que soporte esas cargas.

De acuerdo a lo anterior se determind que el diametro de los pernos de sujecion
entre las vigas estructurales sera de 12.5 mm (1/2").

En este punto, se debe tener en cuenta los efectos de la corrosion galvanica que
se puede presentar sobre el material compuesto. Las consecuencias principales al

ocurrir una corrosion galvanica se muestran a continuacién, donde es evidente
que las sujeciones quedan vulnerables a fallas por cizalla o por flexion (cortante).

Figura 69. Tipos de falla por corrosiéon de materiales.

I .
— =1,
|

CIZALLA

-

|
—F i = = | | |
ey . — il = - —
= = = |
CORTANTE SIMPLE CORTANTE DOBLE

Fuente: Op. cit. DESIGN AND ANALISYS OF COMPOSITE STRUCTURAL JOINTS. p. 7

Para prevenir las consecuencias de la corrosién se propuso el uso de bujes de
aluminio cuya funcién principal es aislar la fibra del perno, estos bujes se
consideraran rigidos, por tal motivo, la resistencia en este punto depende
directamente del la seleccion material del perno. Un buje es una pieza de unién
mecanica entre dos partes, posiblemente en movimiento o un punto de unién
reforzado dénde un ensamble mecanico es acoplado al otro*!, su funcion principal
es la de ser un componente que funciona a desgaste, comunmente radial.

*I EMPAQUETADURAS Y EMPAQUES S.A. BUJES. [PDF] [en linea] [citado el 30 de agosto de 2011]. Disponible
en Internet: <http://www.empaquetadurasyempaques.com/docs/CATALOGO%20BUJES.pdf>
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Figura 70. Configuracion general de un buje.

- -

Fuente: Design For Corrosién Control. [en linea] [citado 13 de mayo de 2011]. Disponible en
Internet: <www.boeing.com/commercial/...07/corrosn.html>.

Se deben disefar bujes especiales (a medida). A continuacién se muestra el buje
en aluminio disefado para aislar los pernos en las diferentes sujeciones entre
vigas estructurales.

Figura 71. Configuracién general para los bujes.

| i
20 [ ]
| ! Lk
i i h/2
| Ly
e ——
Dr
Fuente: Autores.
Donde:
D, = Diametro de perno.
h = Altura del buje (determinada por el diametro externo de la viga

estructural).

Como se observa el buje es modular y se compone de dos piezas iguales, una
para la parte superior y la otra para la parte inferior.
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Se ha optado, ademas, por una alternativa que sugiere Boeing42 para el control de
la corrosién, aplicando una capa de pintura con propiedades anticorrosivas sobre
los bujes, llamada Primer. Las principales ventajas del Primer son el ahorro de
peso sobre la estructura ya que no implica partes adicionales, inhibe la humedad
sobre las superficies, actua como sellador, previene las manchas en la superficie,
entre otras.

Este Primer debe ser aplicado sobre la superficie del buje que se encuentre en
contacto con el material compuesto y con las arandelas correspondientes del
perno y la tuerca.

A continuacion se describe una tabla de costos y disponibilidad en el mercado de
los diferentes Primer mas utilizados.

Tabla 31. Comparacién de Primers.

Costo

Nombre Comercial Caracteristicas h
Galon

Excelente resistencia a la corrosion.
Proporciona adhesion.
Resistencia al Skydrol*?
Recomendable para usar con
aluminio, aleaciones de aluminio o
acero.
Compatible con la mayoria de resinas
epoxicas.
Secado rapido.
Libre de plomo.
Excelente adherencia.
Util en superficies no ferrosas como
aluminio, latén, cobre, fibra de vidrio.
En superficies ferrosas tiene gran
estabilidad sobre: lamina galvanizada,
acero inoxidable, hoja de lata.
Puede ser recubierto con acabados
de uno y de dos componentes como:
epoxidos, poliuretano, vinilicos de
hule clorado, lacas y esmaltes.
e Debe ser recubierto en 4 horas como
maximo.

Tabla 31. (Continuacién)

WASH PRIMER
DupontCorlar
13550S

$65000 con
gastos de
envio.

WASH PRIMER
P60GJ10/R0O7KJ56
Sherwin Williams

$75000 con
gastos de
envio.

42 Design For Corrosidn Control. [en linea] [citado 13 de mayo de 2011]. Disponible en Internet:
<www.boeing.com/commercial/...07/corrosn.html>.
*Fluido hidraulico con amplias aplicaciones en la aviacidn, resistente al fuego.
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Nombre Comercial

Caracteriticas

Costo
Galon

WASH PRIMER
PINTUCO

Acondicionador de superficies
metalicas en envases separados: el
componente A es un producto vinilico
con cromato de zinc y el componente
B, es una solucién acida.

Es de gran utilidad en la mejora de la
adherencia de las bases
anticorrosivas sobre aluminio,
antimonio, estafo, galvanizados en
frio, hojalata y metales ferrosos muy
pulidos.

La utilizacion de este acondicionador
no reemplaza en ningun caso la
aplicacion de la pintura anticorrosiva.

$50000

ambos
componentes
por 2 galon.

Fuente: Autores.

En este orden de ideas, se utilizara Dupont Corlar 13550S Corrosion Resistant
Epoxy Primer, alternativa comercial compatible con el aluminio y sus aleaciones. **

Para concluir, se desea determinar la posicion de los agujeros con respecto al
borde de la Iamina y los espaciamientos correspondientes entre agujeros, de
acuerdo a la siguiente figura.

Figura 72. Distancias generales de sujetadores en laminas de materiales compuestos.

2.5 do min.

Fuente: Op. cit. Composite Laminate Mechanics. p. 203.

a)Dp=3*d,

Ecuaciéon 19.

“DUPONT. Dupont Corlar 13550S Corrosion Resistant Epoxy Primer.[PDF] [en linea] [citado 13 de mayo de
2011]. Disponible en Internet: < pc.dupont.com/dpc/en/.../TDS_13550S_Aviation_Finishes.pdf>. p. 1.
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b) Dep =4 * dp

Donde:
Dy = Distancia al borde.
Dep = Distancia entre pernos.
Dp = Diametro de agujero. (Se debe tomar en cuenta el buje).
=1.25+04
=1.65cm

Reemplazando en la ecuacion 19, se obtienen los siguientes resultados.

a)D,=3%1.25
Dp=3.75cm
Ecuacion 19.
b) Dep =4 * 1.25
Dep =5 cm

4.2.3.3 Sujecion de las superficies de control. El presente proyecto no
contempla el disefio ni analisis de las superficies de control. Este numeral, sélo
sugiere una manera de cdmo hacer la sujecion de las superficies de control.

Debido a la gran envergadura de las superficies de control, se sugiere que se
sujeten a la estructura mediante bisagras tipo piano, que son bisagras de muy
larga longitud, fuertes y resistentes. Ademas, pueden cortarse a la medida
necesaria con unas tijeras o con una sierra de metal. Esta bisagra cumple dos
funciones principales: ademas de ser el medio de sujecion a la superficie
sustentadora, le otorga la funcionalidad a la superficie de control, de abarcar el
rango de deflexion posee.

Figura 73. Bisagra de piano y ubicacion en la superficie de control.

Fuente: Autores.
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De este modo, caracteristicas especificas como el material de la bisagra debe ser
determinado mediante el analisis de esfuerzos producidos en el accionamiento de
la superficie de control desde cabina.

4234 Sujecion de vigas laterales. Las vigas laterales estaran sujetas a
través de pernos a las vigas de los extremos de la superficie alar superior e
inferior. Para esta conexiéon se definié un acople por medio de un eje donde estara
el perno de sujecion.

Este punto estructural representa un punto critico ya que debe ser una
interseccion lo suficientemente fuerte, debido a esto se determino un perno de las
mismas dimensiones que en las sujeciones entre vigas estructurales (12.5mm)
con el objetivo de conservar una buena area de contacto con la viga mas
vulnerable, es decir, la viga lateral cuyo diametro es de 30mm. De lo contrario a
medida que el area de contacto disminuye los esfuerzos aumentan; como
consecuencia se puede generar una falla porque, bajo estas condiciones, la
estructura se encuentra sometida a altos esfuerzos donde el material no es
suficiente para el requerimiento.

De esta manera, la figura a continuacioén (Fig. 74, pag. 91), muestra la disposicion
de esta interseccion estructural.

Figura 74.Conexion de las alas laterales.

Fuente: Autores.
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4.2.4 Configuracion del material compuesto. Establecer las propiedades
mecanicas de un material compuesto supone dos tipos de analisis. El primero se
establece con la teoria de las mezclas en el cual se determinan las propiedades
del material compuesto dependiendo de las proporciones de volumen vy
caracteristicas mecanicas de los materiales que lo conforman (fibra y matriz); a
este analisis se le llama Teoria Micromecanica. El segundo analisis estudia
apropiadamente el comportamiento de esfuerzos y deformaciones en un laminado
dependiendo de las propiedades de las capas que lo constituyen, su espesor y la
direccion de las fibras; éste procedimiento se llama Teoria Macromecanica.

En este punto, es importante mencionar que la fuerza de arrastre no se tendra en
cuenta dentro del analisis estructural, ya que dicha fuerza representa tan sélo el
0.3% de la fuerza de sustentacion en el ala superior y el 15% en el ala inferior.

Para el disefio de las vigas estructurales se va a utilizar una fibra de carbono
unidireccional de referencia C3000*°, que de acuerdo con la teoria de
compatibilidad*® de Martin Hollmann debe ser usada como matriz una resina
epoxica, la resina colrepox6090. Las tablas 32 y 33 muestran las propiedades
fundamentales de cada constituyente (matriz y fibra correspondientemente).

Tabla 32. Propiedades mecanicas de la matriz —’Resina Epoxica COLREPOX6090
MATRIZ (RESINA EPOXICA COLREPOX6090)

Propiedad | ID | Valor | Unidad
Densidad Om 1100 kg/m®
Modulo de elasticidad Em 3000 MPa
Modulo de elasticidad Gn, 4200 MPa
cortante
Relacion de Poisson V) 0,38 -
Resistencia a la tension Fmt 35 Mpa
Re&stenga ala Foo 100 Mpa
compresion
Resistencia al cortante Frns 13,78 MPa

Modulo de compresion

Kn 4528 MPa
tranversal

Fuente: Autores.

*> QUADCARBON. [cotizacién]. 2011.
e HOLLMANN, Martin. Composite Aircraft Design. First Edition. Martin Hollmann, 1983. p. 23.
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Tabla 33. Propiedades mecanicas de la fibra — Fibra de Carbono Unidireccional C3000

FIBRA (FIBRA DE CARBONO UNIDIRECCIONAL U.D. C3000)
Propiedad | ID | Valor | Unidades

Densidad of 1600 kg/m®
Modulo de elasticidad longitudinal E«+ 103.421 Mpa
Modulo de elasticidad transversal Ex 8273,7 MPa
Modulo de elasticidad cortante G 5000 MPa
Relacion de Poisson longitudinal Ui 0,1 -
Resistencia a la tensiéon F 350 MPa
Relacién de Poisson Us 0,1 -
Resistencia a la compresion Ftc 150 MPa
Resistencia al cortante Fts 35 MPa
Angulo de orientacion &) 0-90 grados

Fuente: Autores.

Antes de comenzar el analisis micromecanico es necesario hacer unas
aclaraciones respecto a la nomenclatura debido a que los ejes de referencia
deben direccionarse de acuerdo a la fibra que se va a utilizar; estos ejes reciben el
nombre de 1, 2 y 3 donde para una fibra unidireccional, el eje numero 1 es
paralelo a la direccion de las fibras de refuerzo y los ejes numero 2 y 3 son
perpendiculares a estas. La siguiente figura ilustra claramente este enunciado.

Figura 75. Sistema coordenado en un material compuesto unidireccional.

3
M

¢

1 2

Fuente: BARRERA BUITRAGO, Victor Guillermo; CARVAJAL PUCHE, Cristhian Rene.
DESARROLLO Y VALIDACION DE UN MODELO MATEMATICOPARA EL CALCULO DE
PROPIEDADES MECANICAS DE MATERIALES COMPUESTOS. [Trabajo de Grado]. Bogota:
Universidad de San Buenaventura, 2009. p. 56.

Siendo el material transversalmente isotrépico debido a su simetria fisica, se
puede deducir algunas propiedades en las direcciones 2 y 3.
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Tabla 34. Simplificacion de propiedades en direccion transversal a la fibra.

PROPIEDAD DIRECCION | DIRECCION | DIRECCION
1 2 3
Modulo de elasticidad E; E, Es=E>
Plano 12 Plano 23 Plano 13
Modulo de elasticidad
Cocitauntoe € elasliclaa G12=G13 Gas G13=G12
Relacién de Poisson U12= U13 023 U13= U12

Fuente: Autores.

Figura 76. Simetria fisica de un refuerzo unidireccional.

|
Va1 = Va1 %03

O2 3 E2,v2q 03 > E3,vaq
| %
@ T3
T12 > G12 T13 > Gy3

Fuente: JONES, Robert. Mechanics of Composite Materials. Second Edition. Ann Arbor: Taylor & Francis
Group, 1999. p. 73.

4.2.4.1 Analisis Micromecanico. Propiedades.

e Densidad. La densidad de un material compuesto se puede obtener bajo la
siguiente ecuacion.

Pc = PmVm + PrVs Ecuacion 20.%
Donde:
Pc = Densidad del compuesto.
Pm = Densidad de la matriz.
o = Densidad de la fibra.
Vi = Volumen de la matriz.
Vs = Volumen de la fibra.

* “RULES OF MIXTURE FOR ELASTIC PROPERTIES”. [en linea] PPT [citado el 02 de Octubre de 2011].
Disponible en Internet: < www.tech.plym.ac.uk/.../rules%200f%20mixture> Diapositiva 4.
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Nota: La sumatoria de Vi y Vi debe dar uno (igual al 100%).

Reemplazando las respectivas variables para este caso particular del SUE-SUA,
los resultados obtenidos son mostrados a continuacion.

Figura 77. Densidad de material compuesto (Fibra de carbono/Epéxico)
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FRACCION DE VOLUMEH DE FIBRA (%)
Fuente: Autores.

e Moddulo de Elastisidad Longitudinal (E1). La siguiente ecuacién proporciona
una buena aproximacion, debido a que se asume que la adhesion entre fibra y
matriz es perfecta, que las fibras son uniformes, paralelas y continuas; ademas
que las cargas longitudinales producen igual deformacién en la fibra y la matriz.

Ey = EpVin + Eqf V5 Ecuacion 21.*®
Donde:
Em = Modulo de elasticidad de la matriz.
E«+ = Moddulo de elasticidad longitudinal de la fibra.
Vm = Volumen de la matriz.
Vs = Volumen de la fibra.

Reemplazando las respectivas variables se obtienen los resultados mostrados en
la figura 77.

*® Op. cit. “RULES OF MIXTURE FOR ELASTIC PROPERTIES”. Diapositiva 13.
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Figura 78. Mdodulo de elasticidad longitudinal del material compuesto (Fibra de carbono/Epéxico)
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Fuente: Autores.

e Moddulo de Elasticidad Transversal (E2). Para poder hallar esta propiedad se
debe tener en cuenta que los esfuerzos no son iguales entre la matriz y las
fibras ya que depende de la interaccién que existe entre las fibras adyacentes.
Se debe tener en cuenta la relacion de Poisson, la cual proporciona la razén
entre la elongacidon longitudinal y la deformacion transversal, propiedad
fundamental para relacionar el comportamiento entre las fibras adyacentes.

|49

Dada la ecuacién de Ekvall™ se puede determinar lo siguiente:

_ Esz,m
a) E; = VE m+VimEap(1-U%)
Ecuacion 22.%°
., Em
PV Em = ey
Donde:
Eos = Modulo de elasticidad transversal de la fibra.
Vi = Volumen de la matriz.
Vs = Volumen de la fibra.
U2, = Relacion de Poisson de la matriz.
Emn = Modulo de elasticidad de la matriz.

49 JONES, Robert. Mechanics of Composite Materials. Second Edition. Ann Arbor: Taylor & Francis
Group, 1999. p. 135.
*® Op. cit. RULES OF MIXTURE FOR ELASTIC PROPERTIES”. Diapositiva 25.
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Los resultados obtenidos se observan a continuacion.

Figura 79. Modulo de elasticidad transversal del material compuesto (Fibra de carbono/Epodxico)
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Fuente: Autores.

e Relaciones de Poisson (U12, U21 y U23).

a) Relacion de Poisson longitudinal.

O12 = VeUspp + Vi Uy Ecuacion 23.°
Donde:
Uq2r = Relacién de Poisson longitudinal de la fibra.
Vs = Volumen de la fibra.
Vm = Volumen de la matriz.
Un = Relacién de Poisson de la matriz.

b) Relacion de Poisson transversal.

E;
U1 = E_f Us2 Ecuacion 24.%
1

>! BARRERA BUITRAGO, Victor Guillermo; CARVAJAL PUCHE, Cristhian Rene. DESARROLLO Y VALIDACION DE
UN MODELO MATEMATICOPARA EL CALCULO DE PROPIEDADES MECANICAS DE MATERIALES COMPUESTOS.
[Trabajo de Grado]. Bogota: Universidad de San Buenaventura, 2009. p. 59.
52 ,

Ibid.
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Donde:

Ex = Mobdulo de elasticidad transversal de la fibra.
E«+ = Mobdulo de elasticidad longitudinal de la fibra.
U, = Relacién de Poisson longitudinal.

c) Relaciéon de Poisson del compuesto.

_ 1 _ Exy .2 Ear
a) U,,=1 2%, 201, By

_ (KZf + Gm)Km + (Kzf — Km)Gme Ecuacion 25.%

b K, =
e = R+ Gm) = (Kay — Ky
Em
¢) Km = 2(14+Um)(1-20m)

Donde:
Eot = Médulo de elasticidad transversal de la fibra.
U2 = Relacién de Poisson 12 del compuesto.
E«+ = Mobdulo de elasticidad longitudinal de la fibra.
Kof = Mobdulo de compresion transversal de la fibra
Km = Mobdulo de compresion transversal de la matriz.
Gm = Modulo de elasticidad cortante de la matriz.
Vs = Volumen de la fibra.
En = Modulo de elasticidad de la matriz.
Um = Relacién de Poisson de la matriz.

Reemplazando las variables en las anteriores ecuaciones, se obtuvieron los
resultados mostrados a continuacion.

>? |bid. p. 58 — 59.
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Figura 80. Relacién de Poisson del material compuesto carbono/epéxico.
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Fuente: Autores.

e Moddulo de elasticidad cortante longitudinal (G12). Para poder hallar esta
propiedad se debe asumir que el esfuerzo cortante al cual estan sometidos la
fibra y la matriz es igual pero sus respectivas deformaciones son diferentes.
Este modulo se puede obtener mediante la siguiente ecuacion.

_ GlZme .z 54
Gy = VoG + VinGras Ecuacion 26.
Donde:
Gi2r = Mobdulo de elasticidad cortante de la fibra.
Gm = Modulo de elasticidad cortante de la matriz.
Vi = Volumen de la matriz.
Vs = Volumen de la fibra.

> Op. cit. BARRERA BUITRAGO, Victor Guiller; CARVAJAL PUCHE, Cristhian Rene. p. 58.
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De esta manera reemplazando se obtiene el siguiente resultado.

Figura 81. Modulo de elasticidad cortante longitudinal (Fibra de carbono/Epdxico).
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Fuente: Autores.

e Moddulo de elasticidad cortante transversal (G23). La siguiente ecuacion nos
proporciona el resultado de esta propiedad, solamente aplica para materiales
transversalmente isotrépicos como la fibra unidireccional.

Ezf 55
Gy =——m—— Ecuacion 27.
22 =201 + Uy) Hac
Donde:
Eo = Modulo de elasticidad transversal de la fibra.
U,; = Relacion de Poisson del material compuesto.

Reemplazando las respectivas variables, los resultados obtenidos se muestran en
el siguiente grafico.

> Op. cit. BARRERA BUITRAGO, Victor Guiller; CARVAJAL PUCHE, Cristhian Rene. p. 58.
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Figura 82. Médulo de elasticidad cortante transversal del material compuesto (Fibra de
carbono/Epoxico)
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Fuente: Autores.

4.2.4.2 Analisis Micromecanico. Resistencia de una lamina compuesta. La
segunda parte del analisis micromecanico proporciona valiosa informacion
respecto a la resistencia de una lamina en material compuesto sometida a
diferentes tipos de carga debido a que dependiendo de estas los procesos y
mecanismos de falla varian con y entre sus constituyentes. Con los calculos
presentados a continuacién es posible determinar dos consecuencias importantes;
la primera de ellas es conocer cual componente falla primero y la segunda
proporciona el valor exacto de la deformacion del compuesto para poder hallar el
respectivo factor de seguridad y tomar decisiones utiles respecto al mejor disefio
de la SUE-SUA.

e Resistencia a la tension longitudinal. Vale la pena mencionar que una carga
de tension se caracteriza por someter al cuerpo a la accién de fuerzas en
sentidos opuestos aumentando su elongacion; en el caso de la fibra
unidireccional se dice que es longitudinal porque actuan en el mismo sentido
de orientacion de las fibras.

Para poder determinar la resistencia del material compuesto es necesario conocer
cual de sus materiales constituyentes fallara primero bajo dicha carga; ya que la
deformacién ultima esta estrictamente relacionada con esto. Dicho
comportamiento se puede determinar a través de las siguientes expresiones.
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Ellpe = E_lf Ecuacion 28.%°
Uy = Fime Ecuacién 29.%
Em
Donde:

€Ux = Deformacion ultima de la fibra a tension.

F = Resistencia a la tensién de la fibra.

E«+ = Mobdulo de elasticidad longitudinal de la fibra.

EUmt = Deformacion ultima de la matriz a tension.

Fnt = Resistencia a la tension de la matriz.

En = Modulo de elasticidad de la matriz.

Reemplazando con las respectivas constantes dadas en las tablas 32 y 33, se
obtienen los siguientes resultados:

F,
ft
SUft _ E_
1f Ecuacion 28.
Uy = 0.0033
Fne
Bltme = Ecuacién 29,
U, = 0.011

Siendo eus < eumt, se puede concluir que la deformacién que ocurre primero es la
de las fibras, constituyente que fallara primero en el material compuesto, la
deformacién longitudinal del material compuesto alcanzara la deformacién ultima
de las fibras y por lo tanto fallara bajo una carga de tensién longitudinal.

La resistencia a la tension longitudinal del compuesto se define a través del
siguiente modelo matematico. En la figura 82 se pueden observar los
planteamientos que se siguen para obtener la dicha conclusion.

> KAW, Autar K. Mechanics of Composite Materials. Second Edition. Taylor & Francis Group, 2006. p. 272.
57 ,
Ibid.

102



Figura 83. Curva Esfuerzo-Deformacién para un compuesto unidireccional bajo una carga de
tensién longitudinal a lo largo de las fibras.
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Fuente: KAW, Autar K. Mechanics of Composite Materials. Second Edition. Taylor & Francis Group, 2006.
p. 272.

Asi, el modelo matematico asume que la fibra y la matriz son isotrdpicas,
homogéneas y linealmente elasticas hasta alcanzar la falla; ademas que la
deformacién ultima de la matriz es mayor que la de la fibra, ubicando este caso
dentro de los materiales compuestos de matriz polimérica.

Dicho planteamiento se expresa en la siguiente ecuacion.

Fi¢ = FptVp + EppeusVy Ecuacion 30.%

Donde:

Fit = Resistencia ultima a traccion longitudinal.

Ft = Resistencia a la tension de la fibra.

Vs = Volumen de la fibra.

Em = Médulo de elasticidad de la matriz.

eugr = Deformacion ultima de la fibra a tension.

Vs = Volumen de la matriz.

Reemplazando en la ecuacién anterior; los resultados obtenidos son mostrados a
continuacion.

>% Op. cit. KAW, Autar K. p. 272.
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Figura 84. Resistencia ultima a tension longitudinal del material compuesto (Fibra de
carbono/Epoxico).
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Fuente: Autores.

e Resistencia a la tension transversal. En este caso la carga de tension actuan
a noventa grados (90°) respecto a la direccion en la que se encuentran
ubicadas las fibras. Una carga de tension transversal es la mas critica en una
fibra unidireccional debido a que representa altas concentraciones de
esfuerzos y deformaciones. Para poder encontrar la resistencia de una lamina
a la tensioén transversal se plantea un modelo matematico que tiene en cuenta
no solo las propiedades de los constituyentes, sino también aspectos
geométricos de la fibra y disposiciones de algunas leyes que intervienen en
resistencia de materiales; estos aspectos son importantes ya que contemplan
diferentes variables que afectan la influencia de la carga sobre la lamina
compuesta.

El modelo matematico asume que existe una perfecta adhesion entre la matriz y
las fibras ya que si esto no sucede, los esfuerzos transversales en el compuesto
deben eliminarse de inmediato. Ademas, tanto la fibra como la matriz estan
regidas por la ley de Hook, no existen esfuerzos residuales y finalmente, la
disposicién geométrica de las fibras es uniforme.

Para poder encontrar la resistencia de la lamina compuesta se puede hacer uso
de la siguiente expresion.
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d En d i 59
Fy; = E, ;E—lf + (1 - ;) Emt Ecuacion 31.
Donde
= = Méddulo transversal del compuesto.
En = Modulo de elasticidad de la matriz.
E«+ = Mobdulo de elasticidad longitudinal de la fibra.
eunt = Deformacion ultima de la matriz a tension.
d oy ' .
" = Relacion geométrica de la fibra.

La relacion de la disposicion geométrica de las fibras esta definida por el diametro
de las fibras (d) y el espaciamiento entre ellas (s); lo cual depende de cémo el
fabricante manufactura la fibra. Existen dos patrones de empaque comunes como
lo son el cuadrado y el hexagonal; la figura que se muestra a continuacion,
proporciona una idea visual de como estan dispuestas las fibras en cada patrén de
empaque.

Figura 85. Espaciamiento fibra a fibra in (a) Patron de empaque geométrico cuadrado y (b) Patrén
de empaque geométrico hexagonal.
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Fuente: KAW, Autar K. Mechanics of Composite Materials. Second Edition. Taylor & Francis Group, 2006.
p. 225.

Cada uno de ellos tiene su propia expresion para determinar la relacion d/s; sin
embargo vale la pena mencionar que el patron de empaque hexagonal

>° Op. cit. KAW, Autar K. p. 287.
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proporciona una fraccion de volumen de fibra del 90.69%; esta fraccion de
volumen de fibra no es de uso practico en disefios de caracteristicas criticas como
lo es el SUE — SUA, ya que las fibras se tocan unas con otras formando
superficies donde la matriz no puede impregnar adecuadamente las fibras
proporcionando fallas en el material compuesto por manufactura de las partes.

Dada esta caracteristica las fibras utilizadas en disefios aeronauticos son las que
disponen de un patrén de empaque cuadrado, dicha disposicidn tiene la siguiente
expresion para hallar la relacion d/s.

_ Ecuacion 32.%°
T

d |4V
S

Reemplazando las respectivas variables en la ecuacion 31, para este caso
particular de la SUE-SUA, los resultados obtenidos se muestran a continuacion.

Figura 86. Resistencia Uultima a tension transversal del material compuesto (Fibra de
carbono/Epoxico).
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Fuente: Autores.

e Resistencia a la compresion longitudinal.La resistencia a la compresién
longitudinal no puede ser dada por el esfuerzo a la compresion longitudinal de
los materiales constituyentes debido a que existen tres modos de falla
diferentes mostrados a continuacion.

% Op. cit. KAW, Autar K. p. 224.
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Tabla 35. Modos de falla de una ldmina unidireccional bajo una carga de compresion longitudinal.
Falla \| Caracteristicas

Fractura de matriz y/o adhesién fibra-
matriz debido a deformaciones

Fractura :
transversales en la matriz o en la
adhesion.
Micro pandeo de modo extensional (las
fibras se arrugan de manera
desordenada).

Micro

Pandeo

Micro pandeo por cortante.

|
Cortante | Falla de las fibras por cortante
|

Fuente: KAW, Autar K. Mechanics of Composite Materials. Second Edition. Taylor & Francis Group, 2006.
p. 278.

El modo de falla bajo el cual se va a evaluar la resistencia a la tension longitudinal
es aquel que relaciona el micro-pandeo de modo extensional o cortante ya que
segun Autar K. Kaw, es el “modo de falla mas probable en materiales compuestos
de matriz polimérica”" como lo es la resina epdxica ya que se asume que existe
un espaciamiento irregular de las fibras causando una falla prematura en areas
ricas en matriz, que no existe un perfecto alineamiento de las fibras ni una perfecta
adhesion entre las fibras y la matriz y finalmente que no se toma en cuenta la
mayor relacion de Poisson entre la fibra y la matriz; estos hechos hacen que se
encuentre en una condicidn critica, por lo cual es ideal para el disefo, ya que se
evaluan las condiciones mas peligrosas otorgando criterios en la toma de
decisiones que proporcionen mayor seguridad.

El modelo matematico plantea que la resistencia a la compresién longitudinal esta
definida por la siguiente ecuacion.

o1 KAW, Autar K. Mechanics of Composite Materials. Second Edition. Taylor & Francis Group, 2006. p. 280.
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Ecuacion 33.%

¢) Fyc = min [F, F?]

Donde:
F} = Resistencia a compresion longitudinal fuera de fase.
Em = Moddulo de elasticidad de la matriz.
E«+ = Mobdulo de elasticidad longitudinal de la fibra.
F? = Resistencia a compresion longitudinal en fase o por cortante.
G = Modulo de elasticidad cortante de la matriz.
Fic = Resistencia a la compresion longitudinal.

De esta manera reemplazando en las ecuaciones descritas anteriormente, se
obtienen los siguientes resultados.

Figura 87. Resistencia ultima a compresiéon longitudinal del material compuesto (Fibra de
carbono/Epoxico)
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Fuente: Autores.

62 JONES, Robert. Mechanics of Composite Materials. Second Edition. Ann Arbor: Taylor & Francis
Group, 1999. p. 178.
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La ecuacion 33c indica que se debe elegir el valor minimo entre las dos graficas
mostradas en la figura 86. Esto se debe a que la grafica de resistencia a
compresion longitudinal por cortante describe una alta resistencia a este
comportamiento desde los 5000MPa hasta los 20000MPa, niveles de esfuerzo que
segun el autor Robert M.Jones en su libro “Mechanics of composite materials” no
pueden ser obtenidos por un material compuesto de carbono/epoéxico, ya que un
material compuesto con un esfuerzo de 6000MPa excede el 5% de deformacion.
Bajo estas condiciones la matriz se deforma plasticamente, por lo tanto la
estructura pierde su integridad estructural.

Para poder elegir adecuadamente el rango en donde es posible trabajar sin ningun
tipo de riesgo se debe realizar una aproximacion del comportamiento inelastico del
material compuesto a través de la ecuacion 33b, modificando el médulo cortante
constante por uno que varia entre el 1% y el 5% de deformacion como se muestra
en la siguiente grafica.

Figura 88. Variacion del modulo cortante de la resina con la deformacion cortante.
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Fuente: JONES, Robert. Mechanics of Composite Materials. Second Edition. Ann Arbor: Taylor & Francis
Group, 1999. p. 181.

A través de la siguiente ecuacion se puede obtener la grafica del comportamiento
inelastico y posteriormente se muestra la relacion con la resistencia ultima a la
compresion longitudinal.

S, = 187818VF — 475291V} + 402448V7 — 130620V + 22951V, + 3334,6 Ecuacion 34.%

% DOW AND ROSEN. Mechanics of Composite Materials. Second Edition. Ann Arbor: Taylor & Francis Group,
1999. p. 156.
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Figura 89. Comportamiento inelastico de la matriz.
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Fuente: Autores.

La grafica proporciona una restriccion para el posterior procedimiento de disefio en
los laminados, ya que el rango seguro de las laminas se encuentra desde el 10%
hasta el 60% del volumen de la fibra. A partir de alli la integridad estructural del
laminado no es confiable, por lo tanto se debe elegir relaciones de mezclas dentro
del rango mencionado.

e Resistencia a la compresion transversal. En una fibra unidireccional la
resistencia a la compresion es baja debido a las imperfecciones que puedan
existir entre la interface de adhesion entre la fibra y la matriz, lo cual causa una
compresion del material, una falla cortante en la matriz o la ruptura de la fibra.
El modelo que se utiliza toma en cuenta la deformacién ultima de la matriz a
compresion definida bajo la siguiente ecuacion.

F
Elppe = —= Ecuacion 35.%
Em
Donde:
Fme = Resistencia a la compresion de la matriz.

* Op. cit. KAW, Autar K. p. 289.
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Emn = Modulo de elasticidad de la matriz.

Finalmente la resistencia a compresion transversal se puede definir de la siguiente
manera.

d Ep, d s
F,. = E, [s E,, + (1 S)l Eppc Ecuacion 36.
Donde:
Ex = Méddulo transversal del compuesto.
Em = Médulo de elasticidad de la matriz.
Eos = Modulo de elasticidad transversal de la fibra.
eumc = Deformacion ultima de la matriz a compresion.
d 'y sy .
S = Relacion geométrica de la fibra.

Reemplazando nuevamente en las ecuaciones anteriores, se obtienen los
siguientes resultados.

Figura 90. Resistencia ultima a compresion transversal del material compuesto (Fibra de
carbono/Epoxico).
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Fuente: Autores.

e Resistencia al cortante. Una fuerza cortante es aquella que actua paralela a
la seccion transversal de la viga que se va a trabajar. La concentracion de
estos esfuerzos puede causar fallas cortantes en la matriz o desprendimiento
entre la fibra y la matriz. El modelo matematico que se plantea a continuacién
asume que los esfuerzos cortantes son iguales en la fibra y en la matriz y que
dichos esfuerzos estan dados por la falla de la matriz.

% |bid.
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Lo primero que se debe encontrar es la deformacién ultima de la matriz a cortante;
variable que esta definida bajo la siguiente ecuacion.

ElUps = s Ecuacion 37.%
Gm
Donde:
euns = Deformacion ultima de la matriz a cortante.
Fns = Resistencia al cortante de la matriz.
Gm = Modulo de elasticidad cortante de la matriz.

Finalmente la resistencia al cortante esta representada por la siguiente expresion.

d G, d - 67
Fg = G4, ;E + (1 - ;) Eps Ecuacion 38.
Donde:
G12 = Modulo de elasticidad cortante del compuesto.
Gn = Modulo de elasticidad cortante de la matriz.
G12r = Modulo de elasticidad cortante de la fibra.
d s s s s .
" = Relaciéon geométrica de la fibra.

Reemplazando las respectivas variables en la ecuacion 38, los resultados
obtenidos son relacionados en la grafica a continuacion:

Figura 91. Resistencia ultima al cortante del material compuesto (Fibra de carbono/Epédxico).
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% Op. cit. KAW, Autar K. p. 293.
* Ibid.
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4.2.4.3 Analisis Macromecanico. El analisis macromecanico tiene como principal
objetivo trasladar las propiedades del compuesto desde sus ejes locales 1,2y 3; a
los ejes globales de la estructura X, y, z, encontrar las propiedades del laminado y
finalmente la direccidén de las diferentes capas que lo conforman.

Primero se debe determinar el valor de la deflexion maxima deseada para las alas;
dependiendo de ello se establecera el valor del médulo de elasticidad del material
que garantice el cumplimiento de dicha deflexién. Es importante mencionar que en
estas aeronaves la deflexién alar es de gran importancia debido a la longitud de la
envergadura; es comun que las HPA’s presenten grandes deflexiones en sus alas.
Si las alas de estas aeronaves fueran totalmente rigidas serian mas pesadas.

La Royal Aeronautical Society realiza una aproximacion para determinar la

deflexion en la punta del ala, de acuerdo a las constantes presentadas en la
siguiente tabla.

Tabla 36. Constantes geométricas para el analisis de la deflexién en la punta.

Constante | ID | Vvalor
Espesor (m) t 0.066
Cuerda (m) c 0.55
Superficies alar (m?) S 14.65
Relacién “Aspect ratio” AR 17.3

Fuente: Autores

Figura 92. Deflexioén en punta del ala para HPA's.
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Fuente: The Structural Design snd Construction of Man Powered Aircraft. [PDF] [en linea] [citado el
20 de noviembre de 2011]. Disponible en Internet: < http://library.propdesigner.co.uk/toucan.pdf>.
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De acuerdo a la figura 91 se puede concluir que la deflexion en la punta del ala es
de aproximadamente 1.20 m. a estructura.

Con ayuda del analisis de deflexion debido a la flexion dado por T.H.G Megson en
su libro ‘Aircraft Structures for Engineering Students’ es posible conocer una
ecuacion que relacione la deflexion con el médulo de elasticidad.

" M
& = Ecuacion 39.%

E x1

Donde:
4 = Deflexion en las alas.
M = Momento flector causado por la fuerza de sustentacion.
E = Médulo de elasticidad del material.
I = Momento de inercia de la seccién transversal.

Se debe tener en cuenta que para hacer uso de esta ecuacion es necesario
asumir y recordar ciertas condiciones dadas a continuacion:

e El momento del cual depende la deflexion es un momento distribuido ya que la
carga que lo genera presenta este comportamiento; es necesario hallar una
ecuacion que permita conocer dicho momento en cualquier parte de la
estructura, de acuerdo a las siguientes ecuaciones.

X
a) M)y = lf W(x)dxl * X Ecuacion 40.%°
0

foxx*dA

=— Ecuacion 41.”
[Fda

b) x

myx = Momento distribuido generado por la fuerza de sustentacion.
w(x) = Carga de sustentacion distribuida.

X = Centroide de area de la figura.

X = Distancia en el eje x de la figura.

dA = Area de la figura.

68 MEGSON, T.H.G. Aircraft Structures for Engineering Students. Fourth Edition, ELSEVIER, 2007, pag. 470.
* Op. cit. ALLEN, David. p. 159.
7° APENDICE 1: CENTROIDES DE AREA [en linea] PDF [citado el 03 de Noviembre de 2011].
Disponible en Internet: < aramos.ublog.cl/archivos/1310/apendice_1.pdf>.
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Para solucionar las ecuaciones anteriores se deben referenciar las figuras 19, 20 y
21, a las que por medio de Microsoft Excel se les otorgd una ecuacion que
describe la distribucion de carga a las cuales se les debe hallar la coordenada X
del centroide. Ver Anexo E.

Tabla 37. Ecuaciones de distribucion de lift sobre la superficie alar.

Su;:i;f:me Ecuacion L(x) = w(x)
Ala superior -38.96 x° +487.6 x°-2278.3 x*+4855.6 x>-4639.8 x° + 1526.5 x + 6790.1
Ala inferior -54.978 x® +744.16 x>-3808.4 x* +8868.1 x*>-8156.5 x*-791.89x+9576
Ala lateral 27.169 x* — 85.174 x + 21.767

Fuente: Autores.

Tabla 38. Ecuaciones de la coordenada x del centroide de las figuras.

Superficie Alar | Ecuacioén x
Ala superior 4x
3n
Ala inferior 2x(2 + m)
3(1 + 2m)
Ala lateral 0,448275862x

Fuente: Autores.

Realizando el respectivo manejo matematico se obtienen las ecuaciones del
momento distribuido:

Tabla 39. Ecuaciones de distribucion de lift sobre la superficie alar.

Superficie E ‘.
Alar cuacion my)
Ala superior
2226 , 325064 , 18224 . 4855 . 61832 , 3052 . 27160 ,
3n X 3n X 3n X 3n X 3m X 3n X 3n X
Ala inferior B 15,702 + m) 8 248,05(2 + m) o — 1523,36(2 + m) 46 4434,05(2 + m) 5
3(1 + 2m) 3(1 + 2m) 3(1 + 2m) 3(1 + 2m)

5437,66(2 +m) , 791,89Q2+m) , 191522+ )
T T3 +2m ¢ 3(+2m) 31+ 2m
Ala lateral 4,05972069x* — 19,09072414x3 + 9,757620688x?

Fuente: Autores.
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e Respecto al momento de inercia’’ es necesario conocer el radio interno de la
seccion transversal de las vigas ya que si se realiza el andlisis solo con el
didmetro externo el momento de inercia disminuye porque se entienden como
un cilindro macizo (cuyo momento de inercia es menor que un cilindro hueco).
Esto representa sobredimensionamiento en la estructura porque el modulo de
elasticidad del material requerido seria muy alto.

Para poder determinar el rango entre el cual el espesor de pared es aceptable
dependiendo de los requerimientos de este disefio se acude a la diferencia que se
establece en mecanica de materiales para el trabajo con cilindros; clasificandolos
como de pared gruesa o delgada que se muestra a continuacion.

Figura 93. Cilindro de pared delgada y gruesa.
CILINDRO DE PARED CILINDRO DE PARED
DELGADA GRUESA
I t

e

Deuna manera general

. D
2)10 Aqui z—( 10
i

Fuente: Calculo de recipientes a presion de pared delgada. [en linea] [citado el 13 de Octubre de
2011]. Disponible en Internet: < http://www.plusformacion.com/Recursos/r/Calculo%C2%A0-
recipientes-presion-pared-delgada#diferencia>.

Reemplazando los diametros externos establecidos anteriormente se deduce que
para las alas superiores e inferiores el valor del espesor debe ser menor a 4,5mm
y el de las alas laterales menor a 30mm; por lo cual dichas vigas son cilindros de
pared delgada, conveniente para este disefio porque se debe recordar la
restriccidon de peso que se debe cumplir. En este orden de ideas se determin6 un
valor de disefo que respete el rango establecido.

" Variable que determina la capacidad de rigidez de la figura; es decir, asi como la inercia es la tendencia de
un objeto a permanecer en reposo o continuar en movimiento, el momento de inercia es la tendencia del
objeto a permanecer girando en torno a sus ejes principales.
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Tabla 40. Espesor de pared de las vigas alares.

Ala Superior H Ala Inferior | Ala Lateral

0.003 m 0.004 m 0.002 m

Fuente: Autores.

Finalmente con la ecuacién 13, se puede encontrar el momento de inercia.

Tabla 41. Momento de inercia de las vigas alares.

Ala Superior H Ala Inferior | Ala Lateral

1.4036E° m* 1.75E° m* 17.32E%m*

Fuente: Autores.

Continuando con la teoria de deflexion de Megson, se puede encontrar el médulo
de elasticidad a través del despeje de la ecuacion 39. Realizando la doble
integracion y despejando se obtiene:

m
E=-2% Ecuacion 42.

£l

Para poder conocer el moédulo de elasticidad necesario que cumpla con la
deflexion de disefio se debe tener en cuenta que la ecuaciébn de momento
distribuido se evalua en la punta del ala, es decir, en 4,75m.

Ademas, es importante aclarar que tanto en el ala superior como la inferior se
quiere cumplir con la misma deflexion de punta de ala (como se muestra en la
siguiente figura), por lo tanto el valor de 1,20m se conserva para los analisis.

Figura 94. Deflexién de punta de ala.
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Fuente: Autores.
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Sin embargo para el ala lateral no se puede asumir esto mismo ya que presenta
dos puntos de anclaje en cada una de sus puntas, ademas una deflexién de esas
magnitudes representaria peligro de falla. Para ello se asume que la deflexion en
esta ala no supera 0,20m.

Otro aspecto importante para poder disefar el ala, es conocer en donde se
presenta esta maxima deflexién (de esta manera hallar el punto para evaluarlo en
la ecuacion de momento respectiva); para ello se realizé una simulacion del
comportamiento de esta viga en el software MD-SOLID y los resultados se
muestran a continuacion:

Figura95. Deflexién del ala lateral.
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Fuente: Autores.
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Reemplazando en la ecuacion 42, se obtiene el mdédulo de elasticidad requerido
para cada viga alar como lo muestra la siguiente tabla.

Tabla 42. Médulos de elasticidad transversal requeridos para el disefo.

Ala Superior H Ala Inferior | Ala Lateral

72000 MPa 64000 MPa 34000 MPa

Fuente: Autores.

Teniendo este médulo de referencia es necesario realizar un proceso iterativo a
través de la ecuaciéon de ponderacion que establece Martin Hollmann y las graficas
del analisis micromecanico, con el objetivo de buscar la combinacién de capas
apropiada que cumplan este médulo.

_ Yi=1(Ex * ty)

E n_ty Ecuacion 43.
Donde:
E = Méddulo de elasticidad del laminado (Transversal)
n = Numero total de capas
Ex = Méddulo de elasticidad de cada capa (Transversal)
tx = Espesor de cada capa
> = Simbolo de sumatoria

En este punto se puede concluir que:

e En el ala superior se utilizaran veinte capas con una relacion de mezcla 50/50"
y en el ala inferior se utilizaran siete capas que tengan una relaciéon de mezcla
50/50 y diez capas con una relaciéon de 40/60. Finalmente para las alas
laterales se utilizara diez capas con relacion de mezcla 50/50.

El siguiente paso es poder establecer las propiedades del laminado, este
procedimiento se realiza a través de la ecuacion 43. Vale la pena mencionar que
aunque la ecuacién se encuentra escrita para mddulo de elasticidad, Martin
Hollmann aclara que “las propiedades de un laminado se pueden establecer con
esta misma metodologia””, reemplazando la propiedad que se quiera analizar. Asi
se puede obtener las siguientes propiedades en cada una de las superficies
sustentadoras.

& HOLLMANN, Martin. Composite Aircraft Design. First Edition. Martin Hollmann, 1983. p. 61.

3 El primer nimero es el porcentaje de volumen de la fibra y el siguiente es aquel que corresponde a la
matriz.

I HOLLMANN, Martin. Composite Aircraft Design. First Edition. Martin Hollmann, 1983. p. 60.
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Tabla 43. Propiedades del laminado ala superior

Propiedad | ID | Valor | Unidades
Densidad oI 1773,3 kg/m®
Modulo de elasticidad longitudinal Eq 698822 Mpa
Modulo de elasticidad transversal Ej 71999,9 MPa

Modulo de elasticidad cortante Gy 59967,5 MPa
Relacién de Poisson longitudinal U1 1,2
Relacion de Poisson transversal Uy 0,25
Médulo de elasticidad cortante

transversal Goz  49661,3 MPa

Fuente: Autores.

Tabla 44. Propiedades del laminado ala inferior

Propiedad | ID | Valor | Unidades
Densidad oI 1608,3 kg/m’
Modulo de elasticidad longitudinal Eq 561079 Mpa
Modulo de elasticidad transversal Ex 64000 MPa

Modulo de elasticidad cortante Gz 55212,1 MPa
Relacién de Poisson longitudinal U1y 1,10
Relacién de Poisson transversal U1 0,25
Modulo de elasticidad cortante

transversal Gy3 46485,3 MPa

Fuente: Autores.

Tabla 45. Propiedades del laminado ala lateral

Propiedad | ID | Valor | Unidades
Densidad o 837,4 kg/m’
Modulo de elasticidad longitudinal Eq 330066 Mpa
Modulo de elasticidad transversal Ea 34000 MPa

Modulo de elasticidad cortante Gz 28318 MPa
Relacién de Poisson longitudinal U1 0,58
Relacién de Poisson transversal Vo4 0,11
Médulo de elasticidad cortante

transversal Gog 23451 MPa

Fuente: Autores.

A través de la misma metodologia se puede determinar la falla maxima del
laminado con las configuraciones establecidas bajo las diferentes cargas; dicha
informacién sera tenida en cuenta en el momento de hallar el factor de seguridad a
través del analisis de esfuerzo que se realizara en el capitulo de analisis
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estructural. A continuacidbn se muestran las resistencias de los laminados de las
diferentes superficies sustentadoras.

Tabla 46. Resistencia del laminado ala superior.

Propiedad | ID | Valor | Unidades
Resistencia a la tension longitudinal F1t 2364,4 MPa
Resistencia a la tension transversal Fot 189,2 MPa
Resistencia a la compresién longitudinal F¢ 68730,3 MPa
Resistencia a la compresion transversal  Foc 1179,4 MPa
Resistencia al cortante Fe 171,6 | MPa

Fuente: Autores.

Tabla 47. Resistencia del laminado ala inferior.

Propiedad | ID | Valor | Unidades
Resistencia a la tension longitudinal Ft 1896,8 MPa
Resistencia a la tensién transversal Fot 212,5 MPa
Resistencia a la compresién longitudinal  Fq 54370,7 MPa
Resistencia a la compresion transversal Foc 1131,5 MPa
Resistencia al cortante Fe 159,8| MPa

Fuente: Autores.

Tabla 48. Resistencia del laminado ala lateral.

Propiedad | ID | Valor | Unidades
Resistencia a la tension longitudinal Fat 1117 MPa
Resistencia a la tension transversal Fot 89,35 MPa
Resistencia a la compresion longitudinal Fic 32456 MPa
Resistencia a la compresion transversal Foc 556,9 MPa
Resistencia al cortante Fs 81|MPa

Fuente: Autores.

Una vez determinadas las diferentes propiedades del laminado, es necesario
configurar la direccién de cada una de las capas que lo conforman; para tal fin es
necesario conocer el médulo de elasticidad de la fibra unidireccional a diferentes
angulos de orientacion de las fibras, Martin Hollmann determina la siguiente
expresion para una fibra unidireccional con “tetha” (0) desde cero hasta 90°
grados.

E = (E1 er Eo) + (E1 ; E°) % cos 40 Ecuacion 44.7°

> Op. cit. HOLLMANN, Martin. p. 59
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Donde:

E = Modulo de elasticidad del laminado.

E«+ = Mobdulo de elasticidad longitudinal de la fibra.

Eo = Mddulo de elasticidad a 45°, el cual para una fibra unidireccional es
igual al modulo de elasticidad transversal de la fibra (Ex).

0 = Angulo de direccion de las fibras.

Reemplazando en la ecuacién anterior, se obtiene el comportamiento de la fibra
de acuerdo a su angulo de direccion, tal como se muestra en la siguiente grafica.

Figura 96. Modulo de elasticidad de la fibra unidireccional en diferentes direcciones.
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Fuente: Autores.

Teniendo en cuenta la grafica anterior y tomando como valor de referencia el
moddulo de elasticidad longitudinal de cada laminado es posible configurar las
capas que lo conforman ya que la sumatoria de estos debe cumplir con el valor de
E+ porque es con respecto a la direccion de las fibras, como se define el modulo
longitudinal de una fibra unidireccional. Siguiendo esta metodologia los laminados
de cada una de las alas de la SUE - SUA, son los que se muestran a
continuacion.
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Tabla 49. Configuracién de capas del laminado del ala superior.

Nimero De Capas Direccion Modulo Mezcla
(Grados) (MPa)
6 45 8273,7
7 25 47588,7 50/50
7 65 47588,7
Moédulo de Elasticidad Longitudinal del Laminado 699000 MPa
> MODULOS DE ELASTICIDAD DE LAS CAPAS 715884 MPa

CRPR 1 (457%)
CRPR 2 (457%)
CRAPR 3 (45°)
CRPR 4 (25°%)
CAPR 5 (865°)
CAPR & (25%)
CRPR 7 (65%)
CAPA 8 (25°)
CAPA 9 (65°%)

CAPA 10 (25°%)
CAPA 11 (65°)
CRPR 12 (25°)
CAPA 13 (65°)
CAPA 14 ({25°)

CAPA 15 (65°)
CAPR 16 {25°)
CAPA 17 (85°)

CRPR 13 (45°)
CAPR 19 (45°)

CAPR 20 (45°) *%

Fuentes: Autores.
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Tabla 50. Configuracién de capas del laminado del ala inferior.

Nimero De Capas Direccion Modulo Mezcla
(Grados) (MPa)

2 30 32060,6

4 35 19405,9

3 55 19405,5 40/60

1 60 32060,6

3 25 47588,7

4 65 47588.7 50/50
Moédulo de Elasticidad Longitudinal del Laminado 562000 MPa

> MODULOS DE ELASTICIDAD DE LAS CAPAS 565144 MPa

CAPL 1 (30°)

(35%)

[}

CAFL
CAPA 3 (55°)
CAPA 4 (35°)
CAPA 5 (55°)
CAPA 6 (65°)
CARA 7 (25°)
CAPA B (65°)
CAPA § (25°)
capa 10 (65°)

capn 11 (257
CRPR 12 (85°)
capa 13 (30°)
capa 14 (35%)
Capn 15 (557)
CAPR 16 (&07)

Capa 17 (60°)

Fuentes: Autores.
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Tabla 51. Configuracién de capas del laminado del ala lateral.

Numero De Cabas Direccion Médulo Mezcla
P (Grados) (MPa)
1 25 47588,7
5 30 32060,6
3 60 32060,6 50/50
1 65 47588,7
Moédulo de Elasticidad Longitudinal del Laminado 330066MPa
> MODULOS DE ELASTICIDAD DE LAS CAPAS 351662MPa
CAPA 1 (607
CAPA 2 (30°)
CAPR 3 (607)
CRPA 4 (30%) 7
CAPA 5 (657}
CAPA & (25°
e -»- X .
CRER 7 (30°%)
CAPL 3 (60°)
CAPR 3 (307
CAPA 10 1307}

Fuentes: Autores.

La tercera conclusion que nos proporciona el analisis macromecanico es la
relacion de todas las propiedades de cada una de las capas en los ejes globales
de la estructura que proporcionan esfuerzos y deformaciones globales. Para poder
dar solucibn a esto se recurre a las diferentes matrices que relacionan
propiedades locales y angulos de direccién de cada capa, que luego seran tenidos
en cuenta como un laminado.

125



La primera matriz a trabajar es la matriz de elasticidad, Q, la cual esta definida de

la siguiente manera:

Q11 Q12 0
Q= Q21 sz 0
0 0 Qe
Donde:
O = —21
U (1= U13051)
E,
Qzz = (1 —1221)
E;
Q.y = _ 2171
12 (1 —1221)
Q6 = G12

Matriz 1.7®

Ecuacion 45.”

Ecuacion 46.7

Ecuacion 47.7°

Ecuacion 48.%°

Dicha matriz define la ley generalizada de Hooke, a través de la cual se pueden
hallar esfuerzos o deformaciones segun sea el caso; cuyo procedimiento se

detallara mas adelante.

Reemplazando con las respectivas propiedades de cada capa y teniendo en
cuenta las relaciones de mezclas se pueden concluir las siguientes matrices.

Tabla 52. Matrices de elasticidad para la superficie alar.

MEZCLA | MATRIZ DEFINIDA
Ala Superior
53446,28 1026,16 0
50/50 qup50/50 =11026,16 5506,59 0
0 0 4565,21
Ala Inferior
53446,28 1026,16 0
50/50 Qinfsosso = | 1026,16  5506,59 0
0 0 4565,21

’® Op. cit. HOLLMANN, Martin. p. 67.
77 ,
lbid
” Ibid.
" Ibid.
¥ |bid.

126



Tabla 52. (Continuacién)

MEZCLA | MATRIZ DEFINIDA
Ala Inferior
43449,6 931,5 0
40/60 Qinf40/60 =1 931,5 5164,2 0
0 0 4487,1
Ala Lateral
53446,28 1026,16 0
50/50 Qinf50/50 =(1026,16 5506,59 0
0 0 4565,21

Fuente: Autores.

La segunda matriz que se debe relacionar es la matriz |Q|,, en la cual se trasladan
las propiedades locales de cada una de las capas a los ejes globales. Esta matriz
se define de la siguiente manera.

_ @1 @2 @6
1Qlx = Q12 @22 Qze Matriz 2.%'
Q16 Q26 Qesl,

Donde:

Q11 = Qum* + 2(Q12 + 2Qg¢)m?n? + Q,,n* Ecuacion 49.%
QZZ = Q11n4 + Z(le + 2Q66)m2n2 + Q22n4 Ecuacion 50.83
Qss = (Q11 + Q22 — 2Q12 — 2Qe6)Mm*n? + Qge(m* + n*) Ecuacion 51.%
Q12 = (Q11 + Q22 — 4Qss)m?n* + Q1 (m* + n*) Ecuacién 52.%
Q16 = (Q11 — Q12 — 2Qse)m®*n + (Q12 — Q23 + 2Qge)mn’ Ecuacion 53.%°
Q26 = (Q11 — Q12 — 2Qee)n>m + (Q12 — Q22 + 2Qge)nm3 Ecuacion 54.%
Y m=COS#; n=SENS®; k=Numero de la lamina.

#1 Op. cit. HOLLMANN, Martin. p. 69.
82 ,
lbid.
8 |bid.
# Ibid.
® Ibid.
% Ibid.
¥ Ibid.
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Reemplazando las variables respectivas se pueden obtener las siguientes
matrices para los angulos de direccion de las capas.

Tabla 53. Matrices respectivas para la superficie alar, relacionando la direccidn de las fibras.

MEZCLA | DIRECCION | MATRIZ DEFINIDA

Ala Superior

50/50

25°

65°

45°

|Q|25° =

|Q|65° =

|Q|45° =

39215,2 6694,8
6694,8 8400,2

13937,5
8400,2
6694,8
4424,4
19816,5
10686
11984,9

44244
6694,8
39215,2
13937,5
10686
19816,5
11984,9

13937,5
4424,4
10233,8
4424,4
13937,5
10233,8l 5
11984,9
11984,9
14225,1

25°

45°

Ala Inferior

50/50

50/50

40/60

25°

65°

30°

35°

|é|25° =

|é|65° =

|Q|30° =

|Q|35° =

39215,2
6694,8
13937,5

8400,2
6694,8
44244
284779
63319
11406,9

244959

7289,7

11308,3

6694,8
8400,2
44244
6694,8
39215,2
13937,5
6331,9
9335,2
51711
7289,7
11401,5
6679,9

139375
4424,4
10233,8l,..
4424,4
13937,5
10233,8,..
11406,9
5171,1
9887,5 o
113083
6679,9
10845,4

35°

Ala Lateral

50/50

25°

30°

60

65

|Q|25° =

|Q|30° =

|Q|3o° =

|Q|65° =

39215,2
6694,8
13937,5

34218,7

8272,7

14564,3

10246,7

8272,7

14564,3

8400,2
6694,8
4424,4

6694,8
8400,2
4424,4
8272,7
10246,7
6197,7

8272,7
34218,7

6197,7
6694,8
39215,2
13937,5

139375
4424,4
10233,8
145643

6197,7
11811,2l54

25°

14564,3
6197,7
11811,2l 50
4424,4
13937,5
10233,8

65°

Fuente: Autores.

128




Finalmente la ultima matriz que se debe relacionar es la matriz A;; en la cual se
relacionan las propiedades de cada una de las capas como un laminado; la matriz
esta definida de la siguiente manera.

Ay A Age
Ajj = |A21 Az Az Matriz 3.2
A1 Ae2 Aes

A través de la siguiente formula se determinan los diferentes términos de la
anterior matriz.

n
Ajj = Z(Q”)"‘ * ty Ecuacion 55.%°
k=1
Donde:
tk = Espesor de cada lamina.
n = Numero de capas.

Tabla 54. Matriz A; para la superficie alar.

Componente | Matriz
891 311 3949
Ala Superior Ajj=1311 891 3949 Matriz 3a.

3949 3949 4504
994,9 339,1 446,3

Ala Inferior A;j =1339,1 934,3 4243 Matriz 3b.

446,3 424,3 513,11
114,24 37,1 48,5

Ala Lateral Ajj =1 371 114,24 48,5 Matriz 3c.
48,5 48,5 54,7

Fuente: Autores.

4.3 ANALISIS ESTRUCTURAL

4.3.1 Estructura estaticamente indeterminada. Para el analisis estructural alar
de la aeronave SUE-SUA, se debe partir del hecho que una configuracion tipo
‘Box-Wing’, es estaticamente indeterminada. Se dice que una estructura es
estaticamente indeterminada cuando ésta tiene mas reacciones externas o fuerzas

# Op. cit. HOLLMANN, Martin. p. 70.
¥ Op. cit. HOLLMANN, Martin. p. 70.
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internas que las que se pueden determinar con las ecuaciones de estatica, las
cuales definen que la sumatoria de fuerzas en los ejes principales (x y y), y la
sumatoria de momentos son iguales a cero.

Un método efectivo para la resoluciéon de este tipo de estructuras es por medio del
trabajo virtual, el cual se basa en el principio de la conservacién de la energia.

Para comenzar el analisis estructural por medio del trabajo virtual y para facilitar el
desarrollo de este procedimiento es necesario convertir las fuerzas distribuidas
sobre la superficie alar en fuerzas puntuales (resultantes). La magnitud de la
fuerza resultante (Fr) es equivalente a la suma de todas las fuerzas del sistema.
En este caso debe utilizarse la integracion, puesto que hay un numero ‘infinito’ de
fuerzas paralelas (dF) actuando a lo largo de las vigas alares. Puesto que dichas
cargas estan actuando sobre un elemento (viga alar) de longitud dx, y que w(x) es
una fuerza por unidad de longitud, entonces en el punto x, dF = w(x) dx = dA. En
otras palabras la magnitud dF se determina a partir del area dA, situada bajo la
curva de carga.

Fr = f w(x)dx = fdA =A Ecuacion 56.%°
L A

De aqui que, la magnitud de la fuerza resultante es igual al area total bajo el
diagrama de carga w = w(x)?', ecuaciones descritas en la tabla 37, para la
superficie alar.

Las cargas resultantes y el lugar donde ésta actua se determinan mediante las
siguientes ecuaciones.

Fp = fW (x)dx Ecuacion 57.%
L

Jixw(x)dx
Jow (x)dx

X = Ecuacion 58.%

Asi, resolviendo las ecuaciones para cada superficie alar.

% FUERZAS DISTRIBUIDAS. Magnitud de la fuerza resultante. [PDF] [en linea]. Disponible en Internet:
<http://medusa.unimet.edu.ve/mecanica/bpim11/Distribuidas.PDF>. p. 2.

! Ibid.

* Ibid.

* Ibid.
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Tabla 55. Fuerzas resultantes en la superficie alar.
Fuerzas Resultantes

4.75
Fp = f —38.96 x5 + 487.6x° — 2278.3x*
0
+ 4855.6x3 — 4639.8x% + 1526.5x
+ 6790.1 dx
Fp= —55657x + 81.2666x5 — 455.66x5 + 1213.9x*
Ala Superior — 1546.6x% + 763.25x% + 6790.1x|4'g 5
Fp = —303651.2413 + 933412.7912 — 1101815.694

+ 617955.7105 — 165752.0219
+ 17220.8281 + 32252.975

Fr = 29623.3476 N
4.75

Fp = J —54.978 x5 + 744.16 x° — 3808.4 x*
0

+ 8868.1 x3 — 8156.5 x% — 791.89x
+ 9576 dx
—7.854x7 + 124.0266x° — 761.68x°>
, +2217.025x* — 2718.8333x3
Ala Inferior 4,75
—395.945x% 4+ 9576x | 0
—428495.4003 + 1424546.061 — 1841792.076
+1128612.949 — 291382.4626
—8933.509 + 45486

=
I

=
I

Fp = 28041.5621 N

3.33
Fr = f 27.169 x% - 85.174x + 21.767 dx
0

3.33

Fr = 9.056x3 — 42.587x? + 21.767x| 0

Fr =334.4 —472.24 + 72.48

Ala Lateral

Fgp=—65.36 N

Fuente: Autores.

Asimismo, Se determinaron los puntos en los cuales dichas fuerzas resultantes
actuan.
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Tabla 56. Puntos en los cuales las fuerzas actuan en la superficie alar.

Distancia
e (—38.96x7 + 487.6x° — 2278.3x5 +
Jo  4855.6x* — 4639.8x> + 1526.5x% +
P 6790.1x dx)
- 29623.3476 N
(—4.87x8 + 69.6571x7 — 379.7166x° +
971.12x%> — 1159.95x* + 508.83x3 +
3395.05x2)|4'g5
Ala Superior = 29623.3476 N
(—1262053.711 + 3800324.287 — 4361353.022
+2348231.7 — 590491.578 + 54532.265
o +76600.8156)
B 29623.3476 N
__ 65790.7566 N *m
X = 7296233476 N
X=222m
o (—54.978x7 + 744.16x° — 3808.4x° +
J, 8868.1x* —8156.5x — 791.89x2 +
%= 9576x dx)
n 28041.5621 N
(—6.8722x8 + 106.3085x7 — 634.7333x6 +
1773.62x5 — 2039.125x* — 263.9633x3 +
4788x2)|4'55
Ala Inferior X = 28041.5621 N
(—1780921.05 + 5799936.753 — 7290426.587
+4288729.207 — 1038050.036 — 28289.4418
s +108029.25)
N 28041.5621 N
__59008.0952 N xm
X = 780415621 N
x= 2.104m
_ [7P27.169%% - 85.174 %% + 21.767x dx
= —6536 N -\ a3
4 3 2 .
Ala Lateral __ 6.792x* — 28.391x3 + 10.883x2| 0
—65.36 N
__ 835.169 — 1048.367 + 120.68
= —6536 N
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Tabla 56. (Continuacién)

Distancia
_ —92518N=s*m
X =
Ala Lateral —65.36 N
x= 1.415m
Fuente: Ibid.

Con lo anterior se puede determinar la posicidon de las fuerzas de sustentaciéon
sobre la superficie alar. A continuacion, se muestra esquematicamente dicho
posicionamiento.

Figura 97. Disposicion de las fuerzas resultantes de sustentacién sobre la superficie alar.

29623.34 N
T B 029
‘-l- 2.22 m - : t
A -
6536 N
28041.56 N -«
D 6536 N : t
‘-L- 2.104 m- - C

Fuente: Autores.

Utilizando el trabajo virtual, se pueden determinar las reacciones y momentos de
una serie de cuerpos rigidos conectados. El analisis estructural se hace por
partes, iniciando con el de la viga alar superior. La siguiente figura muestra el
diagrama de cuerpo libre de esta viga.
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Figura 98. Diagrama de cuerpo libre para la viga alar superior.

Me B
?\’ 29623.34 N 41{
M%‘!‘-‘P‘ 27 v e} BA /Bx
- -4 750 m -
Fuente: Ibid.

En este punto, se pueden expresar las ecuaciones de estatica de la siguiente
manera.

ZM():O

z M, = (29623.34 * 2.22) + (By * 4.75) — Mg, = 0 Ecuacién 59.%

Z M, = 65763.8148 + (By % 4.75) — Mg, = 0

T

=0

;2 95
F,=—Ax+Bx=0 Ecuacion 60.

X

=DM

Il
oo}

F,=0

Ecuacion 61.%

Ay + By + 29623.34 = 0

NG

E

En este punto, el sistema no tiene solucién. En cuanto al trabajo virtual, la
estructura tiene un grado de libertad y por lo tanto la ubicacién de cada miembro
puede especificarse utilizando la coordenada independiente ©. Para comenzar se
determin6 que solamente el soporte A estaria fijo. Suponiendo que © experimenta
un desplazamiento virtual positivo d© como se muestra en la siguiente figura.

" HIBBELER, R.C. INGENIERIA MECANICA. Estética.Ecuaciones de equilibrio. Séptima Edicién. México. 1995.
p. 195.
* Ibid.
*® Ibid.
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Figura 99. Diagrama de cuerpo libre de la viga alar superior para el trabajo virtual.

— T o
| 29623 34 N e

7]

Mer ﬁﬁ,

Ax<— A.

Fuente: Autores.

Las coordenadas de posicion y; y y, son paralelas a las lineas de accion de Fr y
By. Los desplazamientos virtuales con respecto a © estarian dados por las
siguientes ecuaciones.

y1 = 2.22 sen [m] Ecuacion 62.%
y2 =4.75 sen [m] Ecuacion 63.%
Asi,
dy, = 2.22 cos *d [m] Ecuacion 64.%
dy, = 4.75 cos *d [m] Ecuacion 65.'%

Aplicando la ecuacién de trabajo virtual y dado que, los desplazamientos virtuales
son positivos, Mg es opuesto a dy y de aqui que realice un trabajo virtual negativo,
se obtiene lo siguiente.

dUu =0
_MRA*d+FR*dy1+By*dy2 =0
—Mpy *d + 29623.34 * (2.22cos *d) + By * (4.75cos * d)
=0
(—Mgy + 65763.8148 cos + By x4.75cos) *d = 0
—Mp, + 65763.8148 cos + By x4.75cos =0

Ecuacion 66.""

Para hallar este angulo se puede utilizar el método de las fuerzas virtuales
aplicado a vigas'%?, para determinar la pendiente de la tangente de un punto sobre
la curva elastica de la viga.

7 Ibid. p. 526.
% Ibid.
* Ibid.
% pid.
% bid.
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Se desea determinar la pendiente del punto B, la cual se determina colocando un
momento concentrado unitario virtual en B como se muestra en la siguiente figura,
suponiendo ademas, que en B no hay un soporte.

Figura 100. Método de las fuerzas virtuales aplicado a la viga superior.

T 1
AA | ¥ | | X4 ﬂ

Fuente: Autores.

Asimismo, se seleccionaros dos coordenadas x para determinar la energia de
deformacion virtual de la viga. La coordenada x4 es valida en el segmento entre el
punto B y el punto de la Fgr, y la coordenada x; es valida entre el punto donde
actua Fry el punto A.

Los momentos internos virtuales mg dentro de cada uno de estos segmentos se
calculan usando el método de las secciones, figura 100 a). Usando estas mismas

coordenadas y el mismo método se hallaron los momentos internos reales M,
figura 100 b).

Figura 101. Momentos para cargas virtuales y reales.

1
U\l/l—)(1 —ﬂ Me1 = 1

a) T 1
U\l«l—m—| “e) Moz=1

b)

T

v
V=

Fuente: Ibid.

'%2 HIBBELER, R. C. MECANICA DE MATERIALES. METODOS DE ENERGIA. Ed. 3. México. 1997. p. 709.
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Donde:
m = Momentos virtuales que actuan sobre la viga.
M = Momentos reales que actuan sobre la viga.
= Fuerza * Distancia.

Aplicando la ecuacion de trabajo virtual, ecuacion 67, se halla la pendiente de B.

mxx M . 103
1xp= I dx Ecuacion 67.
14 _fLm1*M1 mz Mz
B =

0
—le*Od +f *FR*de
5= ) B ) T B

L
Fr *x X,
= d
B fo El *

_Fr

X d
BT El X
2
5= Fp=L Ecuacion 68."%
2EI
Donde:
L = Longitud de referencia (media envergadura).

Reemplazando las incognitas en la ecuacion 68 con referencia a las tablas 55, 41
y 42, se obtiene en siguiente resultado para el ala superior.

29623.34 * (4.75)2

B~ 2% 72E10 * 1.4036E — 6
668376.6088

B~ 7021184
—3.3°

Reemplazando este valor en la ecuacion 66, y despejando Mg, se obtiene:

—Mp, + 65763.8148 cos + By x4.75cos =0
—Mp, + 65763.8148 cos 3.3 + By *4.75¢c0s3.3 =0
—Mpg, + 65654.7663 + By * 4.7421 =0
Mg, = 65654.7663 + By * 4.7421

1% Op. cit. HIBBELER, R. C. MECANICA DE MATERIALES. p. 760.

104 |bid.
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Reemplazando el anterior término en la ecuacion 59, se obtiene el esfuerzo By:

65763.8148 + (By * 4.75) — Mz, =0
65763.8148 + (By * 4.75) — (65654.7663 + By * 4.7421) = 0
65763.8148 + (By * 4.75) — 65654.7663 — By * 4.7421 =0
65763.8148 + 0.0079By — 65654.7663 = 0
0.0079By = —109.0485
By = —13803.6 N

El signo negativo quiere decir que el esfuerzo se aplica en direccion contraria a
como se habia estimado en la figura 97. A su vez, reemplazando el anterior
resultado en la ecuaciéon 61, se obtiene el esfuerzo Ay, como sigue:

Ay + By +29623.34 = 0
Ay —13803.6 + 29623.34 =0
Ay —13803.6 + 29623.34 =0
Ay = —15819.73 N
Reemplazando nuevamente en la ecuacion 66, se obtiene Mr.

Mg, = 65654.7663 — 13803.6  4.7421
Mg, = 65654.7663 — 65458.05
Mg, = 19671 N *m

Se utilizé el mismo procedimiento en el ala inferior, cuyas ecuaciones de equilibrio
estarian dadas de la siguiente manera.

ZMOZO

z M, = (28041.56 = 2.104) + (Cy * 4.75) — Mgp = 0 Ecuacion 59.

zMD — 58999.4422 + (Cy * 4.75) — Mpp = 0

ZFx=0

Z FE=—Dx+Cx=0 Ecuacion 60.
Dx = Cx
ZFy =0
Ecuacion 61.
z Fy =Dy + Cy + 28041.56 =0
dy; = 2.104 cos *d [m] Ecuacion 64.
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dy, = 4.75 cos *d [m] Ecuacion 65.

du =0
—Mgp*d+Fp*xdy; + Cyxdy, =0
(—Mpgp + 58999.44 cos + Cy x4.75cos) *d =0
—Mpp +58999.44 cos + Cy x4.75cos =0

Ecuacién 66.

_ FpxL?

B 2EI
28041.56 * 4.752

B~ 2% 64000E6 * 1.75E — 6 Ecuacion 68.
~ 632687.6975

B 224000
5 = 2.824°

Reemplazando se obtuvieron los siguientes resultados.

Tabla 57. Resultados obtenidos por medio del trabajo virtual, para el ala superior y el ala inferior.

Incognitas | Resultado
Ax ON
Ay -15819.73 N
Mgra 196.71 N *m
Bx ON
By -13803.6 N
Cx ON
Cy -12353.82 N
Dx ON
Dy -15687.73 N
Mrp 318.407 N*m

Fuente: Autores.

Para que el sistema se conservara, se suponen las cargas en el eje x como 0 N.

4.3.2 Analisis de la fuerza cortante en las alas. Para poder hallar la fuerza
cortante que se presenta en las alas es necesario establecer un marco de
referencia bajo el cual se pueda realizar el andlisis. Cada una de ellas esta
dividida en la mitad, en donde supone un empotramiento, y las siguientes
estaciones estan dadas de acuerdo a la propuesta de disefio que se le realiz6 a
las costillas. La figura 101 muestra el ejemplo para el ala superior; para las
superficies restantes ver los planos correspondientes.
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Figura 102. Distribucion de costillas en ala superior.

LINEA CENTRAL
5
ol P
STA.220 ®
=
&z ¢ ~
()
STA.655 '5
s 5 £
STA.1090
STA.1525
o Y
S
STA.1953.3
- —p
k FWD
STA.2409.4
o7 9 >
S -
STA.2865.5 ;
N 2
STA.3321,6 g
w
gs )
Y
STA.37777.6
a0
STA4233.8
dt )
STA.4690 ~

. ./  Usode convenciones para posterior andlisis de flujo cortante.

Fuente: Autores.
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El procedimiento para el analisis cortantes de las alar se encuentra en tesis
“DISENO Y CONSTRUCCION DE UN VEHICULO AEREO NO TRIPULADO
(UAV) NAVIGATOR X-02”, y se explica mediante la siguiente figura.

Figura 103. Calculo de fuerza cortante.
F F

Tth i

TR R R R

M1C‘ d Pjhﬁ

1 2

Fuente: DOUSDEBES LLOREDA, C. GALINDO MEDINA, D. GIRALDO QUICENO,A. JIMENEZ
SOLER, P. NEGRETE GUTIERREZ, J. RAMIREZ SANCHEZ, N. RODRIGUEZ, W. ROJAS
CARRILLO, J. ZERRATO GAMBOA, C. DISENO Y CONSTRUCCION DE UN VEHICULO AEREO
NO TRIPULADO (UAV) NAVIGATOR X-02. [Trabajo de Grado]. Bogota: Universidad de San
Buenaventura, 2008. p. 335.

“La viga empotrada soporta un numero de cargas transversales F de diferentes
magnitudes, a través del diagrama de cuerpo libre de las estaciones uno (1) y dos
(2) se concluye que la fuerza cortante en la estacion uno (1) es igual a la suma de
las fuerzas que actuan al lado izquierdo de la estacion uno (1). Considerando la
estacion dos (2) la fuerza cortante es igual a la fuerza cortante de la estacion
previa (1) mas la suma algébrica de todas las fuerzas F que actuan entre la
estacion uno (1) y dos (2)"'%.

En la tabla 58 se muestran los calculos para encontrar la fuerza cortante en cada
una de las estaciones; la columna dos es la distancia desde la linea de
empotramiento hasta cada una de las costillas; la columna tres muestra la carga
distribuida aplicada en el centroide de cada una de las estaciones; esta fuerza se

' DOUSDEBES LLOREDA, C. GALINDO MEDINA, D. GIRALDO QUICENO,A. JIMENEZ SOLER,
P. NEGRETE GUTIERREZ, J. RAMIREZ SANCHEZ, N. RODRIGUEZ, W. ROJAS CARRILLO, J.
ZERRATO GAMBOA, C. DISENO Y CONSTRUCCION DE UN VEHICULO AEREO NO
TRIPULADO (UAV) NAVIGATOR X-02. [Trabajo de Grado]. Bogota: Universidad de San
Buenaventura, 2008. p. 335.
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halla a través de la ecuacion de distribucion de cargas sobre el ala superior (tabla
37). En la columna cuatro y cinco se obtiene un promedio de la carga y el
centroide para poder hallar la fuerza cortante para cada estacion; luego en la
columna 6 se concentra la carga distribuida entre cada estacién en donde la linea
de accion de la fuerza pasa por el centroide de la figura, la columna 7 muestra el
centroide de de APy y finalmente en la columna 8 se muestra el valor de la carga

cortante.

Ecuacion columna 6
AP, = Wy, * Ay Ecuacion 69."%.

Ecuacion columna 8
—_ .2 107
Vy = E APy Ecuacién 70."".

Tabla 58. Calculo de la fuerza cortante V, debido a la distribucién de carga de sustentacion.

1 2 5 6 7 8
CARGA
ESTACION | DISTANCIA| i srRiBUIDA U1 1) MM V,(N)
(m) (N/m) Y
(N/m)
0 0 6790 30223,36
1 0,22 6907,91 28716,59
2 0,655 6900,43 25713
3 1,09 6723,91 22749,98
4 1,525 6717,43 19826,48
5 1,9533 6790 16933,87
6 2,4094 6741,89 13847,92
7 2,8655 6496,14 10772,94
8 3,3216 6203,01 7876,90
9 3,7777 6062,07 5079,84
10 | 4,2338 5889,19 | 2354,35
11 4,69 4432,408343 0

Fuente: Autores.

106

Ibid. P4g. 337.

%7 |bid. Pag. 337.
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Para efectos del anélisis se toma la maxima fuerza cortante soportada en el
empotramiento. Los resultados obtenidos para cada estructura alar son los
siguientes:

Tabla 59. Fuerza cortantes V, debido a la distribucion de carga de sustentacion en las alas.

| FUERZA CORTANTE (Vy)
Ala Superior 30223 N
Ala Inferior 29202 N
Ala Lateral -15,6 N

Fuente: Autores.

En este punto del analisis se pueden hallar esfuerzos y deformaciones
estructurales a través de la teoria que plantea Martin Hollmann en donde las
deformaciones pueden ser expresadas en términos de las cargas, ya que éstas
pueden acomodarse dentro de una matriz que a partir de ahora se llamara N.

N, A1 Az Age €x
Ny | =4y Ay Ayl *|&y Matriz 4."%
ny A61 A62 A66 gxy
Donde:
Ny = Fuerzas que actuan en la direccion x. Ver tabla 57.
Ny = Fuerzas que actian en la direccion x. Ver tabla 57.
Ny, = Fuerzas cortantes. Ver tabla 58.
Aij = Matriz 3.

Realizando el respectivo manejo matematico se obtienen los siguientes
resultados:

Tabla 60. Resultados de deformaciones estructurales.

H Ex | & | ey | Magnitud
Ala Superior -0,0005 -0,0008 0,0019 m/m
Ala Inferior -0,0005 -0,0007 0,0016 m/m
Ala Lateral -0,0001 -0,00019 0,0018 m/m

Fuente: Autores.

1% Op. cit. HOLLMANN, Martin. p. 70.
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Utilizando la ecuacion que describe la ley generalizada de Hooke y planteada por
Martin Hollmann, se pueden hallar los esfuerzos de la estructura a través de la
siguiente expresion:

Ox Qi1 Q12 O Ex
Oy =101 Q2 0 |x|&y Matriz 5."%
Oxy 0 0 (Qesl I&xy
Donde:
lo| = Matriz de esfuerzos estructurales.
Q] = Matriz 1. Matriz de médulo de elasticidad.
le| = Matriz de deformacion estructural.

Como esta expresion define los esfuerzos de la estructura, es necesario hacer uso
de la matriz Q (Matriz 1) definida con las propiedades del laminado; de manera
que reemplazando en las respectivas ecuaciones se obtiene.

Tabla 61. Matriz Q para el laminado de la superficie alar.

Componente | Matriz
3410543 860159,8 0
Ala Superior Q =11107785 351390 0
0 0 59967
3045635 778051 0
Ala Inferior Q =11109365 347403 0
0 0 55212
401199 47781 0
Ala Lateral Q =|61524 41327 0
0 0 54,7

Fuente: Autores.

Reemplazando en la matriz 5 se obtienen los siguientes resultados.

Tabla 62. Resultados de esfuerzos de la estructura.

Ox | oy | Txyx | MAGNITUD
Ala superior -2544 -79,5 112 MPa
Ala inferior -1930 -74,7 86 MPa
Ala lateral -143 -87 51 MPa
Fuente: Ibid.
% Ibid.
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El siguiente paso para concluir con la primera parte del analisis estructural es
averiguar si el disefio propuesto cumple con el factor de seguridad, para tal fin es
necesario hallar esfuerzos y deformaciones maximas; este procedimiento se
realiza a través de las siguientes ecuaciones que el autor Autar k. Kaw plantea en
su libro “Mechanics of composite Materials”.

El esfuerzo principal en la direccién normal esta definido por:

ax+ay+ (ax—ay

2
— 2 Ecuacion 71.""°
Omax,min = 2 2 ) + Txy cuacio

El maximo esfuerzo cortante esta definido por:
Ox — 0y\? 5
Tmax = (—2 ) + Ty Ecuacion 72.""

La deformacién principal esta definida por:

.2 2
€ = Ext &y + (gx 83’) + (ex_y) Ecuacién 73.""
max,min 2 _ 2 2

La maxima deformacion cortante esta definida por:

Vmax = \/(fx —&)? + &gy Ecuacion 74.

113

Reemplazando los respectivos valores se obtienen los siguientes resultados.

Tabla 63. Esfuerzos y deformaciones maximas.

NORMALES CORTANTES
ESFUERZOS ESFUERZO | DEFORMACION
PRINCIPALES P%'f;gl';“:fgg’(ﬁz) CORTANTE CORTANTE
(MPa) (MPa) (m/m)
O mAX I O mIN € MAX I € MmN Tax Ymix
Ala
superior | -2556,5 -7443  -0,0016 0,0003 1241 0,0019
Ala
Inferior | -19339 7072  -0,0014 0,0002 9316 0,0016
Ala
Lateral | -1731 561  -0,0010 0,0007 58 1 0,0018

Fuente: Autores.

"9 KAW, Autar K. Mechanics of Composite Materials. Second Edition. Taylor & Francis Group, 2006. p. 116.

" bid. Pag. 117.
"2 bid. Pag. 118.
' |bid. Pag. 119.
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De esta manera se puede obtener el factor de seguridad de los componentes
analizados bajo la ecuacion 2. Es importante notar que el signo menos del
esfuerzo maximo indica que es un comportamiento a compresién, por lo tanto el
esfuerzo de material con el cual se ha de comparar remite a la resistencia
longitudinal y transversal a compresion.

Reemplazando los respectivos valores, se obtiene.
Tabla 64. Factor de seguridad.

RESISTENCIA RESISTENCIA RESISTENCIA
LONGITUDINAL TRANSVERSAL CORTANTE

Ala Superior 8,1 1,48 1,48
Ala Inferior 8,5 1,7 1,7
Ala Lateral 5,1 3,2 1,48

Fuente: Autores.

A través de estos resultados podemos concluir que el disefio cumple con los
requerimientos de seguridad por lo tanto el siguiente procedimiento es la
optimizacion del ala inferior que todos los factores de seguridad dan superiores a
1.5.

4.3.3 Analisis de fuerza cortante a través de la piel. La teoria del patréon de
cargas descrita en “Aircraft Structures Design and Analysis” de Michael
Mohaghegh concluye que en las superficies alares generalmente las fuerzas de
flexion estan soportadas a través de las vigas y que las fuerzas de torsion son
soportadas a través de las costillas, el “wing-box” y/o la piel.

Como este disefio presenta caracteristicas poco comunes dentro de las aeronaves
convencionales es necesario realizar algunas aclaraciones pertinentes como:

e El criterio de disefio establecido desde el principio definia que todas las cargas
estuvieran soportadas por la viga estructural, sin embargo, debido a que existe
un momento torsor en la estructura es indispensable cuantificar el esfuerzo
cortante que se presenta en los espaciamientos de las costillas. Este debe ser
suficiente para soportar el esfuerzo.

e Normalmente existe un “wing-box” en el disefio de las costillas, sin embargo en
el presente disefio no se tuvo en cuenta debido a la limitante de peso. Es por
ello que se resolvid que las costillas fuesen manufacturadas en una pieza en
espuma de poliuretano. En ese orden de ideas no existe flujo cortante dentro
del perfil como el que presenta un disefio con “wing-box”.
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Lo primero que debemos determinar es el momento torsor alrededor del eje x,
dicho momento depende de caracteristicas del perfil como son el centro de carga
y el centro elastico del mismo.

Para encontrar el centro elastico se recurre a la siguiente ecuacion:

2
Xge = M Ecuacion 75.M
' Y Ht2
Donde:
Ht = Altura de la viga.
xt = Posicion del primer borde de la viga desde el borde de ataque.

NOTA = El simbolo de sumatoria se omite ya que en este disefo solo se tiene una
viga.

Para cada una de las alas el centro elastico se muestra a continuacion:

Tabla 65. Centro elastico de las alas.

| Xe.c.(m)
Ala Superior 0,203
Ala Inferior 0,203
Ala Lateral 0,1425

Fuente: Autores.

Lo siguiente es encontrar el centro de carga cuya distancia esta definida por la
siguiente ecuacion:

(P;" *Xc.p) - (P * Xc.m)

115

X, = Ecuacion 76.
L.C Fr — P
Donde:
F, = Fuerza resultante de sustentacion.
Xcp = Posicion del primer borde de la viga desde el borde de ataque.
P = Peso de las alas.

Xem = Distancia al 25% de la cuerda.

'"“ DOUSDEBES LLOREDA, C. GALINDO MEDINA, D. GIRALDO QUICENO,A. JIMENEZ SOLER,
P. NEGRETE GUTIERREZ, J. RAMIREZ SANCHEZ, N. RODRIGUEZ, W. ROJAS CARRILLO, J.
ZERRATO GAMBOA, C. DISENO Y CONSTRUCCION DE UN VEHICULO AEREO NO
TRIPULADO (UAV) NAVIGATOR X-02. [Trabajo de Grado]. Bogota: Universidad de San
Buenaventura, 2008. p. 328.

bid. p. 327.
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El centro de carga para las alas es:

Tabla 66. Centro elastico de las alas.

| X.c.(m)
Ala Superior 0,22
Ala Inferior 0,22
Ala Lateral 0,14

Fuente: Autores.

La tabla 67 muestra el procedimiento bajo el cual se obtiene el momento torsor a
lo largo de la envergadura. Para efectos del analisis se toma el maximo momento
torsor. En la columna 2 se muestra la distancia x, la cual representa la distancia
desde el centro de carga al centro elastico, la columna 3 representa una distancia
promedio de la columna dos, la columna 4 es la multiplicacion de AP (columna 6
tabla 58) y la distancia promedio y finalmente la columna 5 es el momento torsor
en el ala. A continuacion se muestra el ejemplo del ala superior, la misma

metodologia es usada para el calculo en las dos alas restantes.

Tabla 67. Calculo del momento torsor alrededor de x.

1 2 3 4 5
ESTACION X (m) X. PROMEDIO (m) APz*x.pro Mx (N*m)
0 0,023 34,69663479 695,9582648
| o003
1 0,023 69,15783695 661,26163
o003
2 0,023 68,236335 592,103793
o003
3 0,023 67,31975942 523,867458
0023
4 0,023 66,60875689 456,5476986
0023
5 0,023 71,0606427 389,9389417
0023
6 0,023 70,80800808 318,878299
o003
7 0,023 66,68765033 248,070291
o003
8 0,023 64,40822398 181,3826406
0023
9 0,023 62,76024304 116,9744166
| 0023
10 0,023 54,2141736 54,2141736
| 0023
11 0,023 0

Fuente: Autores.
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El momento torsor debe evaluarse en los puntos criticos, es decir, se debe
escoger el mayor, estos resultados para cada ala son:

Tabla 68. Momento torsor para cada una de las alas.

H my (N.m)
Ala Superior 695,9
Ala Inferior 673,3
Ala Lateral -0,006

Fuente: Autores.

La teoria de flujo cortante que plantea David Allen da la siguiente ecuacion como
primer planteamiento para poder analizar los diferentes flujos cortantes que actuan
a lo largo de las estaciones del ala.

my, = (24;q;) + (24;q;) Ecuacion 77."®
Donde: ]
A = Area de la celda.
q = Flujo cortante.

[ = Numero de celdas con las cuales se va a trabajar.

Como a partir de dos celdas se convierte en un sistema estaticamente
indeterminado es necesario plantear ecuaciones que permitan conocer los valores
de los flujos cortantes. Para ello se utiliza la ecuacién de compatibilidad definida
por David Allen.

0 = ZLAL Gq: . ds — Gq: n ds Ecuacién 78.""7
E . 118
G=——"— Ecuacion 79.
2(1+ D)
Donde:

Ai = Areade la celda.
(o = flujo cortante sobre la primera celda.
t = Espesor de la figura o parte que se lleva el flujo cortante.
ds = Integral de linea.
[ = Numero de celdas con las cuales se va a trabajar.
G = Médulo cortante del material
E = Mddulo de elasticidad del material.

116

Op. cit. ALLEN, David. p. 65
Op. cit. ALLEN, David. p. 73
Op. cit. ALLEN, David. p. 73

117
118
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0] = Relacién de Poisson del material.

Se debe tener en cuenta que cuando hay tres celdas en analisis, la ecuaciéon de
compatibilidad tiene en cuenta la sumatoria de los respectivos flujos; asi aquellos
que rotan en el mismo sentido se suman y aquellos que estan en sentido contrario
restan.

De esta manera el planteamiento para la tercera celda del ala superior es:

1 q2 q1 qug. )
93_2Ai<f£6*tds (ﬁgc*tdﬁ Grt

Siguiendo la misma metodologia se deben plantear las 11 ecuaciones pertinentes
a las celdas que conforman el ala superior. Para resolver el sistema se asume que
todas las ecuaciones de compatibilidad son iguales es decir:

119

6, =0,=0;=06; Ecuacion 80.

Resolviendo el respectivo sistema para cada una de las alas se pueden obtener
los siguientes resultados:

Tabla 69. Flujos cortantes a través de las celdas de las alas.

FLUJO ALA ALA ALA
CORTANTE SUPERIOR INFERIOR LATERAL
(N/m)
loF 1261 -4,9 -0,0051
oD 1261 -4,9 -0,0051
Qs 1261 49 -0,0051
da 1261 580,2 -0,0051
Js 3905 580,2 -0,0051
Js -3905 580,2 -0,0051
a7 -3905 -580,2
Js -3905 -580,2
Jo -3905 -580,2
d1o -3905 580,2
d11 -3905 580,2

Fuente: Autores.

Para poder evaluar si el espaciamiento de las costillas que se planted en el disefio
es el mas apropiado, se debe encontrar el esfuerzo cortante que soporta la piel a
través de la siguiente ecuacion.

9 Op. cit. ALLEN, David. p. 84
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= % Ecuacion 81.'%°

TXS -
Donde:
q = Flujo cortante a través de la celda.
t = longitud de la placa donde se quiere evaluar.

Reemplazando los respectivos valores se obtiene los siguientes esfuerzos para
cada ala:

Tabla 70. Esfuerzos cortantes soportados por la piel

ESFUERZO (MPa) | ALA SUPERIOR | ALAINFERIOR | ALALATERAL

Txs1 5731,8 -22.27 -0,0090
Txs2 2898.,8 -11,26 -0,0090
Txs3 2898.,8 -11,26 -0,0093
Txsa 2898.,8 1333,7 -0,0093
Txss 2898.,8 9434 -0,0090
Txss 8977 952,7 -0,0090
Txs7 8977 -1429
Txss 8977 1273
Txss 8977 1429
Txsto -8977 1429
Txsts 8977 1429

Fuente: Autores.

Los anteriores esfuerzos son aquellos que la piel soporta debido al momento de
torsion y a la carga cortante. Para asegurar que estos esfuerzos son permisibles
se debe encontrar un esfuerzo cortante dado por las dimensiones de las celdas,
caracteristicas del material y un coeficiente de pandeo con el objetivo de
garantizar un margen de seguridad positivo que evite cualquier inestabilidad
estructural. En este analisis cada una de las celdas se asumen como placas
planas y el esfuerzo critico de pandeo por cargas cortantes estda dado por la
siguiente ecuacion:

w2 s k. xE t\2
T, = <—12 - (15_ B * (E) ) * (1073) Ecuacién 82."
Donde:
E = Modulo de elasticidad del material.
9] = Relacién Poisson del material.

22 Op. cit. ALLEN, David. p. 87
2! Op. cit. DOUSDEBES, C. p. 368.
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b = Dimension mas corta de la placa.

t = Espesor de la placa

ks = Coeficiente de pandeo por cargas cortantes como funcién de a/b;
donde a es la dimension mas larga de la placa. Ver figura 103.

Figura 104. Coeficiente de pandeo por carga cortante para placas planas en funcion de a/b.

5 \
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Fuente: ibid. DOUSDEBES, C. p. 369.

Vale la pena mencionar que como la unién entre la piel y las costillas no son un
sistema de bisagra, la grafica con la cual se trabaja es la que se encuentra
nombrada como “clamped edges”.

A continuacion se reemplaza en la ecuacion 82 y los valores que se obtienen son:

Tabla 71. Esfuerzo critico de pandeo por cargas cortantes.

ESFUERZO ALA SUPERIOR ALA INFERIOR ALA LATERAL

(MPa)
Tet 25408 25,4 6,015E”
Te2 8422 8,4 6,015E"
Tes 8422 8,4 6,015E-9
Tes 8550 33,6 6,015E-9
Tes 34203 5,18 6,015E~
Tes 7238 4,97 6,015E”
Ter 7238 9,28
Tes 7238 11,38
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Tabla 71. (Continuacién)

ESFUERZO ALA SUPERIOR ALA INFERIOR ALA LATERAL

(MPa)
Teo 7238 9,28
Te10 7238 9,28
Te11 7238 10,6

Fuente: Autores.

Finalmente para poder establecer el margen de seguridad entre estos dos
esfuerzos se utiliza la ecuacion que plantea Martin Hollmann. El margen de
seguridad debe ser igual 0 mayor a uno para garantizar que la piel va a soportar
adecuadamente el valor de las fuerzas cortantes.

lc
MS=GFsary ! Ecuacion 83.'2
' xS
Donde:
Te = Esfuerzo cortante critico.
Txs = Esfuerzo cortantes soportados por la piel.

F.S. = Factor de seguridad.

Los resultados se pueden visualizar en la siguiente tabla:

Tabla 72. Margen de seguridad para las celdas de cada una de las alas.

MARGEN DE ALA SUPERIOR ALA INFERIOR ALA LATERAL
SEGURIDAD

M.S4 1,9 1,7 1
M.Sco 1 1,4 1
M.Scs 1 1,4 1
M.Scs 1 1 1
M.Scs 7 0,99 1
M.Scs 1,5 0,99 1
M.Sc7 1,5 1

M.Scs 1,5 1

M.Sco 1,5 1

M.Sc10 1,5 1

M.Sc11 1,5 0,99

Fuente: Autores.
Por medio de estos resultados se puede concluir que el espaciamiento propuesto
es adecuado, ya que ningun margen de seguridad quedé por debajo de la unidad.

122 Op. cit. HOLLMANN, Martin. p. 74.
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Se puede interpretar que en las primeras celdas el valor es alto ya que alli se
asume un empotramiento y la distancia a la frontera es corta, por lo tanto existe
una buena distribucion de esfuerzos. Se recomienda en los paneles cuyos valores
son muy cercanos a la unidad el comportamiento a través de larguerillos u otro
medio que proporcione rigidez a las alas. En cuanto a las celdas cinco y seis del
ala inferior se recomienda poner un refuerzo que distribuya mejor las cargas
cortantes y finalmente en cuanto a la celda once del ala inferior se debe
despreciar este valor ya que en el momento en que el alerén este ensamblado
tomara mayor rigidez proporcionando un margen de seguridad adecuando.

4.3.4 Analisis de cortante sobre los pernos de sujeciéon y seleccion de
material. Se predeterminé que los pernos de sujecidn de la superficie alar
tendrian un diametro de 0.0125 m. Con el siguiente diagrama (figura 104) de
cortantes presentado y con las siguientes ecuaciones se puede determinar el
material adecuado para la fabricacion de los pernos.

F VvV . 123
T=—=— Ecuacion 84.
A A
Ty
S F.=— Ecuacion 2.
Tsupported
Donde:
V = Euerza cortante.
A = Area.
Ty = Esfuerzo de fluencia.

123

TENSION CORTANTE. [en linea] [citado el 20 de noviembre de 2011]. Disponible en Internet:
<http://es.wikipedia.org/wiki/Tensi%C3%B3n_cortante>.
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Figura 105. Diagrama de cortantes para la superficie alar.
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Fuente: Autores.

Transformando las ecuaciones anteriores se puede determinar lo siguiente:

v T

A SF
Despejando, se obtiene el esfuerzo adecuado del material que soporte las
caracteristicas de la fuerza cortante, el factor de seguridad, el factor de carga y el

area establecida del perno de sujecion. Para este caso se deja dicho esfuerzo en
funcién de la fuerza cortante.

V = SF

Tinaterial =
V*1.5 Ecuacion 85.

Tmaterial = 11309E — 4
Tmaterial = 13263V

Tabla 73. Esfuerzo cortante maximo del material para los pernos de sujecion.

PR M@ Alainferior | Ala Lateral

Vimax 29202.13 N 15.67 N

PSP  100.847 MPa 387.307 MPa 207.83 kPa

Fuente: Autores.

Con el propésito de unificar un solo tipo de perno para toda la estructura alar, se
tomo6 el mayor valor del esfuerzo cortante del material como referencia. De esta
manera el esfuerzo de fluencia que debe soportar el material debe ser igual o
mayor a 400 MPa.

155



De acuerdo a la base de datos, los pernos DIN — 960, estan fabricados en acero o
en acero cincado, los cuales no cumplen con la caracteristica de resistencia
deseada pues su resistencia a la fluencia es igual a 250 MPa. Por esta razén se
recurrid a las aleaciones, encontrandose que el titanio ademas de cumplir con una
excelente resistencia a la fluencia, también es bastante liviano en comparacion
con los aceros.

Tabla 74. El titanio comparado con otros metales.

. e Acero Aluminio
Propiedad Titanio Inoxidable 6061 Acero

Densidad (gr/cm®) 4.62 7.9 2.7 7.9
Modulo de Young (GPa) 110 215 72 215
Fluencia (MPa) 930 207 280 250
ReS|st.e’nC|a ala it it . +
corrosion

Precio +++ ++ ++ +

Fuente: ;Como se mide un tornillo? Propiedades del titanio. [en linea] [citado el 20 de noviembre
de 2011]. Disponible en internet : <http://www.tornillosdetitanio.com/b2c/index.php?page=pp_
apertura_page.php&dir=1&md=0&tip=1&url_=comosemideuntornillo.htm&cod=24>.

Como se observa el titanio es adecuado para el presente disefio ya que presenta
una relacién de peso / resistencia muy buena. En cuanto a la clasificacion
particular de este tipo de pernos se determiné el DIN — 912 M10x12.5x70 de titanio
grado 5, como muestra la siguiente figura.

Figura 106. Perno de titanio M10x12.5x70.

<«

Fuente: LOWDE TITANIUM. [en linea] [citado el 20 de noviembre de 2011]. Disponible en Internet:
<http://www.tornillosdetitanio.com/b2c/index.php?page=pp_producto.php&md=0&ref=din912m
10x125x70r35>.
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5. VALIDACION DE RESULTADOS

La validacion de resultados se realizd por medio de ANSYS APDL, luego de la
optimizacion del disefio, donde se establecieron las diferentes propiedades
ortotrépicas de la fibra de carbono, y las propiedades del conjunto de sujecion de
las vigas estructurales.

En primer lugar se debi6 establecer el tipo de sistemas de unidades en el ANSYS
Command como: /units, S| (sistema internacional). Posteriormente se
determinaron los siguientes parametros:

Preferfences Structural h Method
Element type Beam 188 structural 3D

Se desea hacer la simulacion con las vigas alares superior, inferior y lateral,
(media superficie alar) y ya que cada una de estas presenta caracteristicas
dimensionales diferentes, las que se pueden establecer mediante la opcién:
Preprocessor / Sections / Beam / Common Sections.

Figura 107. Herramienta de dimensionamiento de vigas.

# | Beam Toaol l - ]

ID fi

MName sup

Sub-Type O - |
DﬁSEt Tl] Centruid - |

-9.36906e-01!

6.69219e-020

€

Ri 0.0195%
Ro 0.0225
N 0

Fuente: Autores. ANSYS APDL.
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Donde:
ID Es la opcién en que se le otorga la numeraciéon al componente.
Name Se le otorga el nombre correspondiente al componente, en este caso
3 nombres: sup, inf, y lat.
Radio interno de la viga correspondiente.
Radio externo de la viga correspondiente.

Ri
Ro

Tabla 75. Variables para el dimensionamiento de vigas alares.

Variable | Ala Superior | Alalnferior | Ala Lateral
ID 1 2 3
Name sup inf lat

Ri 0.0195 0.0185 0.013
Ro 0.0225 0.0225 0.015

Fuente: Autores.

Posteriormente se consideraron las propiedades del laminado con menos
caracteristicas de resistencia mecanica, pues si la estructura resiste bajo este
criterio, quiere decir que resistira con caracteristicas mecanicas mas elevadas,
que se presentan sobre el laminado de la superficie alar inferior, de acuerdo a la
siguiente tabla.

Tabla 76. Propiedades de entrada para ANSYS APDL. (Fibra de carbono).

Propiedad
Médulo de Young X (MPa) 43200
Modulo de Young Y (MPa) 5134.62
Médulo de Young Z (MPa) 43200
Relacion de Poisson XY 0.268
Relacién de Poisson YZ 0.0886
Relacion de Poisson XZ 0.268
Shear Modulus Gxy (MPa) 4487.18
Shear Modulus Gyz (MPa) 3800.15
Shear Modulus Gxz (MPa) 4487.18

Fuente: Autores.

se determinaronn de

Las propiedades del material la siguiente forma:
Preprocessor / Material Props / Material Models / Structural / Linear / Elastic /
Orthotropic. (Para este tipo de elemento no se requieren constantes reales /Real
Constants/).
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Con lo anteriormente establecido se realizé el modelamiento (Modeling) de las
vigas mediante puntos de referencia (keypoints) y lineas. Ademas se establecieron
los puntos sobre los cuales actuan las fuerzas externas de sustentacién y de
arrastre con el comando Booleans.

Se realiz6 el enmallado respectivo. En este punto se debe tener en cuenta que de
acuerdo a la tabla 75 se debe otorgar las respectivas atribuciones de malla:
Preprocessor / Meshing / Mesh Attributes / Default Attribs/ SECNUMS. Con el
enmallado de la estructura se colocaron las fuerzas de sustentacion y de arrastre
respectivos sobre la estructura.

Solucionando el modelo de analisis, a continuacion se muestran los resultados
mas relevantes para la validacion del analisis estructural previo.

Figura 108. Desplazamiento en el eje y.

NODAL SOLUTIION

STEF=1
5UB =1
TIME=1
Y

.149261 447 ) .746305

Fuente: Autores. ANSYS APDL.
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Figura 109. Desplazamiento en el eje z.

NODAL SOLUTION

STEF=1
SUB =1
TIME=1
Tz

- 62 .17 ) —.049746 071462 .192669
-.231558 58

Fuente: Autores. ANSYS APDL.

Se observa una deflexion alar del conjunto en direccion ‘y' de 1.343 m,
sobrepasando el limite predeterminado de 1.2 m. Esto se debe a que el material
es menos rigido al poseer modulos de elasticidad menores con respecto a los del
ala superior y a los del ala lateral, lo que hace que las vigas sean mas vulnerables
a presentar grandes deflexiones.

El factor de seguridad puede hallarse mediante los esfuerzos presentes en la
estructura, donde el esfuerzo maximo es de 121 MPa. Reemplazando en la
ecuacion 2, se obtiene se obtiene un factor de seguridad de 3, para la superficie
del ala en general, un valor razonable, teniendo en cuenta las diferencias de los
factores de seguridad de los diferentes componentes de la superficie alar. Véase
tabla 64.
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Figura 110. Esfuerzos sobre la superficie alar.

ELEMENT SOLUTION
STEP=

50
TIME=1
L51

Fuente: Autores. ANSYS APDL.
5.1. CRITERIO DE FALLA

Debido a la naturaleza ortotropica de los materiales compuestos, existen
diferentes modos de falla del material, algunos relacionados con la falla de los
constituyentes y otros relacionados con la interfase.

En las fibras pueden ser considerados dos modos de falla diferentes: el primero
relacionado con una carga a traccion, y el segundo relacionado con una carga a
compresion. Ya que la fibra no suele mostrar deformacion plastica, donde su falla
esta relacionada con un fendémeno de redistribucion de esfuerzos a fibras vecinas,
el micro pandeo progresivo de las fibras tiene lugar hasta que las fibras se
rompen.

Respecto a la matriz, la micro fisuracion es el modo principal de falla. Esto
equivale a grietas de la matriz paralelas a la direccién de la fibra, que aparecen
debido a los esfuerzos de traccion o compresion, y esfuerzo cortante. La presencia
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de estas grietas hace que la lamina pierda sus propiedades en la direccidon
transversal.

Para la interfase fibra-matriz, el modo de falla mas comun es llamado debonding;
que equivale a la pérdida de adhesidon y un deslizamiento relativo entre la fibra y la
matriz. Si las propiedades de la interfase se pierden, la transmision de carga
desde la matriz a las fibras no se efectua correctamente, lo que se traduce en una
pérdida de caracteristicas mecanicas del compuesto.

“Los criterios de falla considerados para los compuestos son criterios de tension
limite. Son utilizados para determinar el estado limite de tension a partir del cual el
compuesto sufre dafio o falla. Se puede considerar que un criterio de falla permite
estimar cuando un material rompe dado un cierto estado de tensiones. Existen
distintos criterios. Esta gran variedad de soluciones es indicativa de que todos los
criterios tienen alguna carencia que hace imposible generalizarlos para todos los
materia1I2e45 compuestos, en todas sus aplicaciones o para cualquier estado de
carga.”

De acuerdo al documento referenciado anteriormente para un compuesto epoxi de
fibra de carbono el criterio de falla llamado Tsai-Hill es el que mejor se aproxima a
los datos obtenidos experimentalmente. Aun asi, a la hora de evaluar la falla para
un compuesto en particular, lo mejor es que sabiendo el tipo de fibra y el tipo de
matriz del compuesto, tratar de conseguir datos experimentales y ver qué criterio
se acerca mejor.

El criterio de Tsai-Hill fue desarrollado para materiales compuestos ortotropicos,
de tal manera que se relacioné la teoria de la distorsion'®, con los parametros
basicos de resistencia (F4, F2, Fs). De acuerdo al criterio de Tsai-Hill, la falla en el
material compuesto ocurre si:

(01)? 0107 (02)? n (06)* _
(F)? (F)? (F)? (Fe)?

La envolvente de falla esta descrita cuando el esfuerzo cortante sea og = 0.

1 Ecuacion 86.'%°

(01)2 _ 0103 (02)2 _
(FD?  (F)?  (F)*?

1

124 ANALISIS DE LOS CRITERIOS DE FALLA APLICADOS A LOS LAMINADOS COMPUESTOS. [PDF] [en linea]

[citado el 18 de noviembre de 2011]. Disponible en Internet:
<http://materias.fi.uba.ar/mlc/monografias/MLC-MOLINIER.pdf>. p. 1.

1% Teoria manejada como criterio de falla para metales ductiles isotrépicos, como por ejemplo von Mises.
FALLA DE LOS MATERIALES COMPUESTOS LAMINADOS. [PDF] [en linea] [citado el 18 de noviembre de
2011]. Disponible en Internet:
<http://www.utp.edu.co/php/revistas/ScientiaEtTechnica/docsFTP/16360113-118.pdf>. p. 5.
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Para realizar la grafica de la envolvente de falla es necesario expresar el esfuerzo
transversal o, en funcion del esfuerzo longitudinal o4, realizando el respectivo
despeje con la férmula cuadratica.

_ 01F} £\ oiF} — 4F{ ol F} + 4F(FS

127

0y 2F12 Ecuacién 87.
Donde:
Fi =Fit =Fqc
F2 =Fx =Fx
0<o1<Fy
Fic<o1<0

El signo positivo (+) delimita la parte superior de la grafica de la envolvente y el
signo negativo (-) la parte inferior.

Tabla 76. Variables para la envolvente del criterio Tsai-Hill. (MPa)

Propiedad | Ala Superior | Ala Inferior* | Ala Lateral
F1t 180 180 146 180
Fat 14.405 14.405 18.39 14.405
Fic 5232.31 5232.31 4159.086 5232.31
Fac 89.787 89.787 93.3 89.787

*El ala inferior posee el doble de variables ya que presenta dos tipos de mezclas: 50/50 y
40/60 respectivamente.
Fuente: Autores.

Con lo anterior se pueden obtener las graficas de envolventes correspondientes
para cada tipo de mezcla, tal como se observa en la siguiente figura.

127 EALLA DE LOS MATERIALES COMPUESTOS LAMINADOS. [PDF] [en linea] [citado el 18 de noviembre de
2011]. Disponible en Internet:
<http://www.utp.edu.co/php/revistas/ScientiaEtTechnica/docsFTP/16360113-118.pdf>. p. 5.
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Figura 111. Envolvente de falla Tsai-Hill para las vigas con mezcla 50/50 a tension. Ala superior,
ala inferior y ala lateral.

CRITERIO DE FALLA DE TSAI-HILL
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Fuente: Autores.

Figura 112. Envolvente de falla Tsai-Hill para las vigas con mezcla 50/50 a compresién. Ala inferior.

CRITERIO DE FALLA DE TSAI-HILL
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Fuente: Ibid.
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Figura 113. Envolvente de falla Tsai-Hill para las vigas con mezcla 40/60 a tensién. Ala inferior.
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Figura 114. Envolvente de falla Tsai-Hill para las vigas con mezcla 40/60 a compresion. Ala inferior.
CRITERIO DE FALLA DE TSAI-HILL

-
...-\I'I'"';
= -
,',,I" ODE+O
g ) 4
& /
) 4
_ﬂ 0,008+
-4 5E+0 | |-|:-u‘- LSE+09 E+09 =2.58+0 2E+09 LSE+0 TE+09 E+08
= ODE+O
Y
- '1:1

m
[=]

ih

ol (Pa)

Fuente: Ibid.

165



En conclusién, la falla del material compuesto ocurre cuando o, 0 os definan un
punto sobre o fuera del contorno de la envolvente de falla. De acuerdo a esto, los
resultados obtenidos por medio del analisis estructural se encuentran dentro de la
envolvente de Tsai-Hill. Es decir que el disefio alar cumple con las caracteristicas
de seguridad necesarias para la competencia.

5.2 PESO DE LA SUPERFICIE ALAR

El peso de la superficie alar con todos sus componentes es de 19.8 Kg. Es
importante mencionar que a pesar que no se cumplieron los 18 kg de peso
predeterminado al comienzo de la investigacion, se puede tener un margen de
error permisible.
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6. CONCLUSIONES

6.1 CONCLUSIONES GENERALES.

° El analisis estructural de un disefio es fundamental porque determina si un
proyecto es viable y seguro. Durante todo el procedimiento se trabaja con
variables criticas, tales como los materiales o uniones entre piezas, las cuales
deben disefiarse con los recursos disponibles cumpliendo con altos parametros de
confiabilidad.

) Para poder diseiar estructuralmente un proyecto es necesario conocer
todos los requerimientos preliminares ya que proporcionan informacion importante
a cerca de las limitaciones que se deben cumplir. Sin embargo vale la pena
mencionar que estos requerimientos pueden modificarse si y solo si se
comprueba, a través del analisis, que el disefio no es viable.

° El uso de materiales compuestos es una buena alternativa para la industria
aeronautica, ya que a través de ellos es posible realizar estructuras de alta
resistencia, disminuyendo el peso y aumentando el rendimiento. El principal
inconveniente radica en los costos ya que aumentan considerablemente a causa
de la manufactura, el mantenimiento y las reparaciones necesarias.

° El analisis de materiales compuestos es un procedimiento complejo porque
depende significativamente de las propiedades que tengan los constituyentes; esto
implica que no se pueden tomar decisiones sin estudios y/o analisis previos, ya
que aunque existen comportamientos que parecen obvios, la interaccidon entre los
constituyentes puede alterar los resultados significativamente como es el caso de
la falla a compresion longitudinal.

° Crear una buena metodologia para el analisis mecanico de materiales
compuestos facilita significativamente el analisis estructural de un disefio, ya que
permite entender a cabalidad el procedimiento de falla del laminado. De esta
manera se direccionan apropiadamente las capas para evitar o prolongar al
maximo la falla producida bajo la carga mas critica.

° La integridad estructural de un elemento en materiales compuesto se
asegura con el conocimiento apropiado en compatibilidad de materiales,
porcentajes de mezcla y modos de fallo de ambos constituyentes.

Otro aspecto importante es identificar el material mas vulnerable a la falla para
poder implementar actividades de mantenimiento y proteccién al mismo.
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6.2 DISENO ESTRUCTURAL Y CONFIGURACION DE LA SUE-SUA.

° El disefio tipo “BOX-WING” involucra algunas consideraciones diferentes
respecto a una aeronave convencional, tales como, la distribucién de cargas en
las cuatro superficies alares, la mutua interferencia entre ellas y con el fuselaje.
Estos argumentos adicionales modifican significativamente los esfuerzos, las
deformaciones y deflexiones de la estructura; razén por la cual es necesario
disefarlas con un adecuado factor de seguridad.

° El primer paso para disefiar una pieza en materiales compuestos es definir
apropiadamente el perfil de mision de la misma, ya que dependiendo de esto se
eligen adecuadamente la direccion de las capas que conforman el laminado para
que proporcionen una mayor resistencia de la requerida en los tres ejes.

° La viga circular que se eligié en la configuracion alar de la SUE — SUA es
adecuada en cuanto al soporte de cargas de flexién y torsion, como se esperaba
con el criterio de disefio seleccionado. Tiene ventajas adicionales en cuanto a
facilidad de ensamble y simplificacién de calculos en el analisis.

El problema radica en su proceso de manufactura ya que es costoso por sus
requerimientos de planta y herramientas.

° El disefio del perfil con una estructura tipo sandwich es adecuado en cuanto
al soporte de cargas cortantes, ya que otorga alta resistencia asegurando baja
torsion a través del ala y como consecuencia las fallas por cargas cortantes son
minimas.

) El disefio del “BOX-WING” es aerodinamicamente eficiente ya que
disminuye el drag inducido, consumiendo menos potencia y disminuyendo costos
operacionales. En la SUE - SUA se presenta un inconveniente por la gran
distancia del gap ya que estructuralmente se debe asegurar estabilidad a través
de vigas que mantengan la estructura estatica en la posicidbn en la cual fue
disefiada, y esto afecta significativamente el peso de la aeronave.

° El mylar para la piel de la estructura alar es muy adecuado, ya que es
capaz de resistir altos cortantes con grandes espaciamientos de las costillas sin
generar pandeo. Una ventaja adicional es su bajo coeficiente de dilatacion térmica
ya que garantiza un comportamiento estable de las cargas a pesar de condiciones
climaticas extremas.

° Cuando se trabaja con una fibra unidireccional es importante garantizar el

factor de seguridad requerido en la direccién transversal, siendo las fuerzas mas
criticas en este tipo de materiales. A través de las otras direcciones siempre se
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tendra un factor de seguridad mas alto garantizando la estabilidad estructural en
todos los ejes.

° El margen de seguridad en el espaciamiento entre costillas aumenta
cuando éste es mas pequefio ya que la placa se hace mas rigida disminuyendo el
esfuerzo cortante bajo el cual esta sometida.

6.3 ANALISIS ESTRUCTURAL Y SIMULACIONES

e La validacion por medio de elementos finitos es una buena herramienta de
analisis para todo ingeniero; sin embargo, al tratar con materiales
compuestos, se corre el riesgo de que este analisis no sea suficientemente
satisfactorio debido a la cantidad de variables que intervienen en su
comportamiento mecanico.

e La seleccidon apropiada de parametros de analisis como por ejemplo la
malla es indispensable para obtener resultados satisfactorios.

e La discrepancia entre el analisis manual y los resultados por medio de
software, se debe a las restricciones que se tomen a través del
procedimiento correspondiente (tales como la accién de la gravedad y el
peso (W) del sistema o componente).
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7. RECOMENDACIONES

El disefio y analisis estructural de materiales compuestos debe estar
siempre ligado a pruebas empiricas. Esto otorgaria un margen de error mas
pequefio y una mejor caracterizacidn mecanica de estos materiales tan
impredecibles.

Para proximos disefios de aeronaves de propulsion humana se recomienda
utilizar un factor de carga mas pequefo, pues en promedio, los factores de
carga de aeronaves de propulsion humana se encuentran en un rango de
1.5 a 2. El rango otorgado para la aeronave SUE-SUA fue de 3.3, lo que
conllevaria a un posible sobredimensionamiento de piezas y componentes
de la aeronave, directamente relacionado con el aumento de peso, y
consecuentemente a un redisefo de la aeronave.

Si se tiene planeada la futura construccion de una aeronave de propulsion
humana, es aconsejable realizar un disefio convencional (monoplano) en
materiales compuestos, seria un buen comienzo para el entendimiento no
solo de la parte estructural de estas aeronaves, sino posiblemente también
otorgue valioso conocimiento en otro campos como la estabilidad y la
aerodinamica.

Se sugiere como tema de investigacion, el modelo matematico para fibras
de compuestos bidireccionales, ya que si se hubiera tenido un conocimiento
claro acerca de esto, seguramente el disefio seria mas liviano.

La la deflexion del ala inferior afecta la integridad estructural de la
aeronave; por tal motivo, se recomiendan dos opciones: disefar un modelo
de cables sujetadores o cintas de kevlar (comunmente utilizadas en HPA'’s)
o bien, contar con asistencia en el despegue y aterrizaje para evitar dafios
en la estructura.

Se recomienda realizar pruebas en cuanto a la fabricacidon de vigas
tubulares de gran longitud en material compuesto.

Se recomienda redisefar la altura del gap ya que representa un riesgo en la
estructura de la aeronave y el piloto. Ademas de representar altos costos
por su gran envergadura.

Aeronaves exitosas en la competencia han tenido disefios convencionales y
aquellos que conservan la estructura tipo “BOX-WING” tienen un gap
pequefo. De esta manera se ensambla el fuselaje de una manera mas
segura.
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e Conservando el presente disefio se realizan las siguientes propuestas en
cuanto a la configuracién estructural. Vale la pena mencionar que se les
debe analizar primero para validar la geometria y el material seleccionado.
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VIGAS DE CONEXION INTERMEDIAS ALA INFERIOR Y SUPERIOR Y
FUSELAJE
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ANEXO A. REGULACIONES Y CONDICIONES DE LA “KREMER
INTERNATIONAL MARATHON COMPETITION”

THE ROYAL AERONAUTICAL SOCIETY

Human Powered Flight

A prize of 50,000 pounds is offered for the first successful controlled flight over a
specified Marathon course in one hour under the following Regulations and
Conditions laid down by the Human Powered Aircraft Croup Committee of the
Royal Aeronautical Society. The competition will be conducted by the Royal Aero
Club of the United Kingdom, which is an active member of the FAI, and in
accordance with the General Section and Section 2 of the Sporting Code of the
Federation Aeronautique Intemationale (FAl).

The competition is to be known as the KREMER INTERNATIONAL MARATHON
COMPETITION. On behalf of the Society's Council, the Human Powered Aircraft
Group Committee of the Society are the 'Organisers' of the competition. The
Regulations and Conditions of the Competition are as follows:

COMPETITION REGULATIONS AND CONDITIONS.

1. GENERAL

The competition is for the successful completion of a flight over an approved
course within the United Kingdom in a specified time of ONE hour or less. The
prize of 50,000 pounds will be awarded to the first person who fulfils the
Regulations and Conditions to the satisfaction of the Organisers.

2. PRIZES AND TROPHY

In addition to the 50,000 pound prize a trophy will he presented to the winner. The
trophy will be engraved with the winners name and country of origin.

3. ELIGIBILITY

The competition is international and is open to individuals or teams from any part of
the world. It will be governed by the Sporting Code of the FAIl and these
Regulations and Conditions.
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4. CONDITIONS OF ENTRY
4 .1 Aircraft

(a) The aircraft shall be a heavier than air machine and the use of lighter than air
gases shall be prohibited.

(b) The aircraft shall be propelled entirely by human power. No device for the
storage or supply of energy may be used.

(c) Any mechanical or electrical system of the aircraft shall be designed, in such a
way, as to produce no undue hazard to the crew or persons in the vicinity of the
aircraft.

(d) No drugs or stimulants, including oxygen, shall be permitted. In this respect
each entrant flying as a crew member must take such tests as approved by the UK
Sports Council and after any successful attempt at the competition.

(e) No part of the aircraft shall be jettisoned during any part of the flight, including
take-off and landing.

(f) The aircraft shall be controlled only by the airborne crew of the aircraft.
4.2 Crew

(a) The crew shall be those in the aircraft during the takeoff and flight. There shall
be no limit to their number.

(b) No member of the crew shall be permitted to leave the aircraft at any time of the
flight, including the take-off and landing.

(c) With the exception of one wing tip handler to assist in stabilising the aircraft
prior to take off, only the crew may approach the aircraft prior to and during any
competition flights.

4.3 Ground and Weather Conditions.

(a) There shall be no restrictions regarding wind strength or general weather
conditions, other than the need for adequate visual observation and unrestricted
observation for the Official Observers.

(b) The take-off and flight will be made from an agreed location which will be free

from adjacent buildings or other large objects which could impart significant
disturbance or deflection of the air.
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4 4 The Course

(a) The Course (see diagram) shall be around two turning points which shall not be
less than 4051 metres apart and will be clearly marked. The Course will include the
take-off and landing runs and the 'completed flight' includes both the take-off and
the landing.

(b) All parts of the aircraft shall be flown outside each turning point.
(c) The course may be flown in either direction.

(d) A line, defined as the Course Datum Line, will be set at right angles to the line
joining the turning points and approximately midway between them. The Course
Datum Line, which will not be less than 50 metres or exceed 150 metres in length
will be suitably marked. Following its take-off and initial climb, the aircraft must be
observed to cross the Course Datum Line and around both turning points at a
height not less than the Aircraft Clearance Height.

(e) The height, defined as the Aircraft Clearance Height, shall be not less than 5
metres above the ground to the lowest point of the aircraft as measured with the
aircraft in horizontal flight.

(f) Prior to take-off, the aircraft will he at rest and positioned so that the nose of the
aircraft is at the Course Datum Line. The flight shall start from rest and,
subsequent to take-off, the aircraft shall be flown at a height not less than the
Aircraft Clearance Height on the 10 occasions it will cross the Course Datum Line
as well as at the turning points. The timing of the flight will commence when the
nose of the aircraft crosses the Course Datum Line. The timing of the flight shall
end when the nose of the aircraft crosses the Course Datum Line at the completion
of thefinal circuit. The elapsed time is recorded. The flight is complete when the
pilot lands the aircraft and brings it to rest to the satisfaction of the Official
Observers. Landings which result in damage to the aircraft shall be declared non-
flights and cannot be accepted as flights for the purposes of this Competition.

(g) The total flight time for this competition is the 'elapsed time'.

(h) The aircraft must be in continuous flight over the course. The completed flight
will comprise the takeoff climb, two circuits of the outer course, a third circuit which
shall be a Figure-of-Eight circuit, followed by two circuits of the outer course, all
combined to form the 'Marathon Course'.

4.5 Observation

(a) Every official attempt shall be observed by official observers appointed by the
Royal Aero Club of the United Kingdom.
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(b) The agreed course and the timing of the flight shall be conducted by its
observers in accordance with the provisions of the Sporting Code of the FAI, and
these Regulations and Conditions.

(c) The flight shall be observed throughout the entire flight.

(d) The timing of the flight shall commence when the nose of the aircraft crosses
the Course Datum Line. It shall end when, having completed the course, the nose
of the aircraft crosses the Course Datum Line.

(e) Total flight times of one hour or less will be declared official provided that the
flight has been completed to the satisfaction of the Official Observers. Only then
will the Official Observers submit the attempt for ratification to the Organisers.

5. APPLICATIONS FOR ENTRY

5.1 Entry forms shall be obtained from and returned to the Secretary, Human
Powered Aircraft Group Committee, The Royal Aeronautical Society. 4 Hamilton
Place, London WIV OBQ, United Kingdom.

5.2 Each application and completed entry form shall contain an application for
official observation and a signed statement that the entrant and crew members are
willing to undertake medical tests for drugs.

5.3 The entrant shall undertake to abide by the Regulations and Conditions relating
to this competition and to the official observation of all competition flights by the
entrant.

5.4 Each entrant shall include a declaration of all arrangements made for the
sponsorship of the competitor where applicable. All subsequent arrangements or
changes to those arrangements for sponsorship shall be notified to the Organisers
without delay and before any competition flights take place.

5.5 The entrant shall be responsible for all expenses incurred in connection with
transportation of the competition aircraft to the United Kingdom and to the
competition site. The entrant will be responsible for all expenses relating to storage
of the aircraft before and after any competition flights. The entrant shall undertake
to defray all expenses incurred in the official observation of all competition flights.

5.6 The entrance fee for non-sponsored entrants shall be 100 pounds or
equivalent, made payable to The Royal Aeronautical Society at the time of entry,
and is non-returnable. The entrance fee for sponsored entrants will be advised to
the sponsoring organisation for payment.
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5.7 Final notice of the proposed time and date of any attempt requiring official
observation shall be sent in writing to the Organisers and the Royal Aero Club at
least thirty days before the proposed date. This time is required to arrange for
official observation. Applications will be considered in order of receipt.

5.8 The final notice of an official attempt must be accompanied by a further sum of
100 pounds, or equivalent. Payable as above.

5.9 A FAI Sporting Licence will be required by all pilots taking part in this
competition. Application Forms may be obtained from National Aero Clubs,
including the Royal Aero Club, in the United Kingdom or from the RAeS for
nationals of countries not represented by the FAI.

6. GENERAL CONDITIONS
6.1 Insurance

Such insurance must be approved by the Organisers and evidence that the entrant
has taken out, on behalf of himself, pilots and crew, representatives and
employees, and his sponsors.. if any, adequate insurance (to a combined limit of at
least 750,000 pounds and including insurance against third party liability), and
indemnify The Royal Aeronautical Society and the Royal Aero Club of the United
Kingdom. Against any claim of any kind whatsoever arising out of or in connection
with the entrants participation in the competition. Such insurance should also cover
the Society and its members and employees. Evidence that such Insurance has
been effected must be produced to the Official Observers and the Organisers,
before every attempt, and each entry shall include such an indemnity.

6.2 Sponsorship

The sponsorship of competitors by industrial, commercial or governmental
agencies is permitted. No advertising material may be carried on the aircraft or
displayed in connection with the competition except as first agreed between the
Organisers and the Sponsor(s).

6.3 Jurisdiction
In any question or dispute regarding the acceptance of entrants, eligibility of
entrants, pilot and crew, the aircraft, the course, sponsorship or official attempts,

the decision of the organisers shall be final. The award of the prize shall require the
approval of the Society's Council
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6.4 Ratification of Claim.

Any entrant establishing an official time of One hour or less is eligible to be
considered by the 'Organisers' for ratification as the winner of the competition. For
this purpose the entrant shall supply satisfactory documentary and other evidence,
such as video film, in support of the claim of compliance with these Regulations
and Conditions. The entrant is responsible for seeing that this evidence includes
the Official Observers signed reports and other information as required under the
provisions of the FAI Sporting Code.

6.5 Interpretation of Regulations and Conditions.

The interpretation of these Regulations and Conditions or any of the Regulations
and Conditions hereafter issued, shall rest with the Society's Council on the
recommendation of the Organisers. The entrant stall be solely responsible to the
Official Observers for due observance of these Regulations and Conditions and
shall be the person with whom the Official Observers will deal in respect of any
question arising out of this competition.
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ANEXO B. COEFICIENTES AERODINAMICOS HALLADOS POR MEDIO DE
AVL PARA CONDICION DE VUELO RECTO Y NIVELADO CON RAFAGA.

Tabla B1. Coeficientes para el ala inferior.

LOWER WING
i| Yee |[chord|] ¢ | cd L | D

10,0195 055 0,8517 -0,1611| 9491,27 -1795,54
2 01731 0,555 0,8430 -0,1282| 9394,09 -1429,12
3 04698 0,55 0,7197 -0,0309| 8020,24 -334,13
4 08895 055 05974 0,0017| 6657,08 18,72
5 14035 0,55 0,5302 0,0101| 5909,08 112,33
6 19768 055 04983 0,0128| 5553,36 142,64
7 25703 0,555 0,5031 0,0123| 5606,58 137,29
8 311819 0,55 0,5007 0,0124| 5580,11 138,18
9 37657 055 04814 0,0136| 5364,36 151,56
10 4,2423 0,55 04342 0,0160| 4839,24 178,30
11 45682 0,55 0,3348 0,0173| 3731,07 192,57
12 47896 0,55 0,1406 0,0107] 1566,42 119,46

Fuente: AVL

Tabla B2. Coeficientes para el ala superior.
UPPER WING

il Yle |Chord] ¢ | cd L | D

25 0.0203 0.55 0,6169 0,0022| 6875,51 24,96
26 0.1808 0.55 0,6165 0,0022| 6871,05 24,96
27 0.4908 0.55 0,6126 0,0029| 6827,37 32,10
28 0.9292 0.55 0,6119 0,0028| 6819,35 31,20
29 1.4661 0.55 0,6062 0,0034| 6755,15 38,34
30 2.0650 0.55 0,5969 0,0044| 6651,74 49,03
31 2.6850 0.55 0,5837 0,0057| 6504,63 63,30
32 3.2839 0.55 0,5638 0,0075| 6283,53 83,80
33 3.8208 0.55 0,5311 0,0102| 5918,90 113,22
34 4.2592 0.55 0,4732 0,0137| 5273,43 152,45
35 4.5692 0.55 0,3639 0,0161| 4055,59 179,20
36 4.7297 0.55 0,1505 0,0103| 1676,98 115,01

Fuente: Ibid.
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Tabla B3. Coeficientes para alas laterales.

SIDE WING
il Yle |Chord] ¢ | cd L | D
49 4.75 0.55 0,0056 0 4,03 0
50 4.75 0.55 10,0263 0 18,95 0
51 4.75 0.55 0,0126 0 9,10 0
52 4.75 0.55 -0,0057 0 -4,14 0
53 4.75 0.55 -0,0215 -0,0001 -15,49 -0,11
54 4.75 0.55 -0,0362 -0,0003| -26,09 -0,23
55 4.75 0.55 -0,0508 -0,0005| -36,63 -0,40
56 4.75 0.55 -0,0661 -0,0008| -47,36 -0,63
57 4.75 0.55 -0,0807 -0,0012| -58,12 -0,86
58 4.75 0.55 -0,0880 -0,0008| -63,42 -0,63
59 4.75 0.55 -0,0699 0| -90,34 0
60 4.75 0.55 -0,0175 0] -12,61 0
Fuente: Ibid.
Tabla B4. Coeficientes para el canard.
CANARD
il Yie |Chord| ¢ | cd L | D
73 0.0083 0.66 -0,5620 -0,0272| 286,99 13,92
74 0.0742 0.66 -0,5259 -0,0453| 268,53 23,16
75 0.2015 0.66 -0,4722 -0,0349| 241,12 17,85
76 0.3815 0.66 -0,3612 -0,0183| 184,46 9,35
77 0.6019 0.66 -0,2454 -0,0084| 125,32 4,32
78 0.8477 0.66 -0,1588 -0,0037 81,12 1,91
79 1.1023 0.66 -0,1013 -0,0016 51,75 0,85
80 1.3481 0.66 -0,0644 -0,0008 32,92 0,40
81 1.5685 0.66 -0,0408 -0,0003 20,83 0,16
82 1.7485 0.66 -0,0249 -0,0001 12,74 0,08
83 1.8758 0.66 -0,0135 0 6,90 0,04
84 1.9417 0.66 -0,0043 0 2,20 0
Fuente: Ibid.
Tabla B5. Coeficiente para el estabilizador vertical.
VERTICAL
i | Yle |[Chord| ¢ | cd
97 0.0000 0.5694 0.0000 0.0000
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Fuente: Ibid.

Tabla B5. (Continuacién)

VERTICAL

i | Yle |Chord] ¢ | cd

98 0.0000 0.5885 0.0000 0.0000
99 0.0000 0.6335 0.0000 0.0000
100 0.0000 0.7062 0.0000 0.0000
101 0.0000 0.7953 0.0000 0.0000
102 0.0000 0.8946 0.0000 0.0000
103 0.0000 0.8946 0.0000 0.0000
104 0.0000 0.7953 0.0000 0.0000
105 0.0000 0.7062 0.0000 0.0000
106 0.0000 0.6335 0.0000 0.0000
107 0.0000 0.5885 0.0000 0.0000
108 0.0000 0.5694 0.0000 0.0000
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ANEXO C. DISTRIBUCION DE PRESIONES ALREDEDOR
DEL PERFIL AERODINAMICO ALAR.

Tabla C1. Distribucién de presiones (Pa) en el perfil FX76MP-120.

Intrados Extrados

xlc Cp H P Cp H P
0 0,704545 186026,5 0 101325
0,05 0 101325 -0,570455 32744,01
0,1 0,113636 114986,5 -0,818182 2961,883
0,15 0,204545 125915,7 -1,068182 -27093,5
0,2 0,247727 1311071 -1,147727 -36656,5
0,25 0,295455 136845,1 -1,218182 -45126,7
0,3 0,313636 139030,8 -1,218182 -45126,7
0,35 0,331818 141216,7 -1,218182 -45126,7
0,4 0,343182 142582,9 -1,197727 -42667,6
0,45 0,361364 144768,7 -1,147727 -36656,5
0,5 0,368182 145588,4 -1,140909 -35836,9
0,55 0,386364 147774,3 -1,113636 -32558,1
0,6 0,386364 147774,3 -1,068182 -27093,5
0,65 0,406818 150233,3 -0,954545 -13431,9
0,7 0,429545 152965,6 -0,806818 4328,08
0,75 0,454545 155971,1 -0,570455 32744,01
0,8 0,463636 157064 -0,431818 49411,17
0,85 0,5 161435,8 -0,295455 65804,94
0,9 0,522727 164168,1 -0,193182 78100,36
0,95 0,534091 165534,3 -0,138636 84657,96
1 0,747727 191217,9 -0,570455 32744,01

Fuente: Autores.
Tabla C2. Distribucién de presiones (Pa) en el perfil NACA 0009.

Intrados Extrados

xlc Cp | P Cp P
0 0,258762 132433,77 0,258762 132433,77
0.0125 0 101325 0 101325
0,025 -0,206185 76537,11 -0,206185 76537,11
0.05 -0,27835 67861,32 -0,27835 67861,32
0.075 -0,293814 66002,2 -0,293814 66002,2
0.1 -0,309278 64143,11 -0,309278 64143,11
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Tabla C2. (Continuacion).

Intrados Extrados

x/c Cp H P Cp P
0.15 -0,30103  65134,7 -0,30103 65134,7
0.2 -0,27835 67861,32 -0,27835 67861,32
0.25 -0,262886 69720,43 -0,262886 69720,43
0.3 -0,249484 71331,64 -0,249484 71331,64
0.4 -0,195876 77776,48 -0,195876 77776,48
0.5 -0,154639 82734,05 -0,154639 82734,05
0.6 -0,113402 87691,63 -0,113402 87691,63
0.7 -0,077319 92029,58 -0,077319 92029,58
0.8 -0,030927 97606,9 -0,030927 97606,9
0.9 0,036082 105662,83 0,036082 105662,83
0.95 0,097938 113099,25 0,097938 113099,25
1 0,229896 128963,45 0,229896 128963,45

Fuente: Autores.
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ANEXO D. COORDENADAS PARA LOS PERFILES ALARES.

Figura D1. Perfil aerodinamico FX76MP-120.

Fuente: Op. cit. TOBON CONDE, Juan Sebastian. p. 171.

Tabla D1. Coordenadas para el perfil aerodinamico FX76MP-120.

x/c x/c
1,000 0,00094 0,01125 -0,01110
0,950 0,01980 0,025 -0,01393
0,900 0,03612 0,050 -0,01423
0,800 0,06862 0,075 -0,01260
0,700 0,09930 0,100 -0,01043
0,600 0,12102 0,150 -0,00535
0,500 0,13252 0,200 -0,00024
0,400 0,13535 0,300 0,00859
0,300 0,12934 0,400 0,01519
0,200 0,11275 0,500 0,01961
0,150 0,09927 0,600 0,02227
0,100 0,08116 0,700 0,02359
0,075 0,06948 0,800 0,02344
0,050 0,05487 0,900 0,01791
0,025 0,03606 0,950 0,01126
0,01125 0,02262 1,000 -0,00081
0,000 0,000

Fuente: Ibid.
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ANEXO E. CENTROIDES Y MOMENTOS DISTRIBUIDOS

Figura E1. Distribucién de lift del ala superior.
DISTRIBUCION DE LIFT EN MEDIA ENVERGADURA - ALA SUPERIOR

8000
1000 oy -

6000 T e—.

5000 ‘\\

N
3000 \

2000 -38,96%* + 487,64%" - 2278,3%" ¥ 4855,6%7 - 4639,8%* ¥ 1526,5% ¥ 6790,1 §
1000

LIFT DISTRIBUIDO ()
£

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 35 4 4.5 5
MEDIA ENVERGADURA {m)
Fuente: Autores.
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Figura E2. Distribucion de lift del ala inferior.
DISTRIBUCION DE LIFT EN MEDIA ENVERGADURA - ALA INFERIOR
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Figura E3. Distribucién de lift del ala lateral.
DISTRIBUCION DE LIFT EN MEDIA ENVERGADURA - ALAS LATERALES
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‘q LA FABRICACION DE LA SUPERFICIE ALAR Capitulo 1

suasua LIBERACION DEL MANDRIL DE DURALUIMINIO

Realizado por: Diana Cortés, Felipe Salazar. | Rev. 00

A. Materiales Necesarios
s

W Mandriles de duraluminio de 4 m de longitud. (Se encuentran de diametros desde 6
mm hasta 250 mm).

. Herramientas Necesarias

Lija No. 180 para lijado en humedo y en seco.
Lija No. 220 para lijado en humedo y en seco.
Lija No. 500 para lijado en humedo y en seco.
Esponijilla.

Tricloroetileno.

AIRTECH Release all #18.

Horno.

EEEEREEREEE

. Preparacion y Procedimiento
a. Se debe remover todas las imperfecciones del tubo de duraluminio,
limpiandolo y puliéndolo con la lija No. 180, en humedo.
b. Pula el tubo nuevamente con la lija No. 220 y termine el pulido con la lija No.
500. Finalice con una esponijilla fina en humedo con un poco de detergente.
c. Desengrase el tubo usando el tricloroetileno u otro desengrasante comercial.
(Realice este procedimiento en una zona abierta o con bastante ventilacion).

. Deje el tubo por 20 minutos para la evaporacién apropiada de los solventes
del desengrasante.

. Sostenga el tubo en el montaje giratorio. Aplique una primera capa de
AIRTECH Release all #18 u otro agente liberador apropiado libre de silicona.
(Es importante utilizar guantes de proteccion para prevenir la contaminacion
del agente liberador).

Deje secar de 15 a 20 minutos y luego aplique una segunda capa del agente
liberador.

. Hornee el tubo con la segunda capa del agente liberador a una temperatura
de 130 °C durante 1 hora.

. Deje enfriar el tubo y aplique una dultima capa del agente liberador y
nuevamente hornee el tubo a 130 °C por 1 hora.

El mandril esta ahora preparado (liberado) para la aplicacién de la fibra de
carbono. Esto impedira que la fibra se adhiera al mandril.

ADVERTENCIA 1: Prevenga totalmente el contacto del agente liberador con el material
compuesto, esto causaria la falla eventual del compuesto por deslaminacion.

ADVERTENCIA 2: Siga adecuadamente el procedimiento y las precauciones; de no hacerlo,
corre el riesgo de arruinar tanto el mandril como la viga de fibra de carbono.
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PREPARACION DE LA FIBRA DE CARBONO - PREPEG
Realizado por: Diana Cortés, Felipe Salazar. | Rev. 00

A. Materiales Necesarios
i Fibra de carbono unidireccional C3000.
i Resina epdxica Colrepox 6090.
i Lamina de plastico en relieve.

B. Herramientas Necesarias

07"

i Espatula de plastico.

C. Preparacion y Procedimiento
a. Corte una lamina de plastico de longitud correspondiente a la longitud de la
viga que se requiera fabricar y con ancho igual al de la referencia de la fibra
de carbono. Con esto se pretende aislar la fibra.

. Pegue sobre la mesa de trabajo la lamina de plastico con cinta en todo su
alrededor.

. Desenrolle la fibra de carbono sobre la lamina de plastico.

. Mida apropiadamente la relacién entre la resina y el endurecedor.

. Mezcle bien y esparza sobre la firma lo mas uniformemente posible. La
espatula hace que este procedimiento sea facil y rapido. (Se recomienda
usar resinas con sistema de curado a alta temperatura).

Al usar este tipo de resinas, se debe curar cada parte en un horno. Las
partes seran mejores, mas resistente y livianas.

. Al terminar de aplicar la resina sobre la fibra, se coloca sobre esta, otra
lamina de plastico, la cual se pega nuevamente sobre la mesa de trabajo.

. Se repite el mismo procedimiento para la aplicacion de la resina. (Se realiza
tantas veces sea necesario, de acuerdo a las piezas que se quieran fabricar).

RECOMENDACION 1: Para mayor informacién se sugiere ver el siguiente video <
http://www.youtube.com/watch?v=9 tDQTgdsCg>.

RECOMENDACION 2: Para ahorrar tiempo se recomienda realizar los cortes justos de las piezas
que se quieran realizar en cuanto a numero de capas y direccion de las fibras.
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FABRICACION DE VIGAS ESTRUCTURALES
Realizado por: Diana Cortés, Felipe Salazar. | Rev. 00

A. Materiales Necesarios
i Fibra de carbono PrePeg.
i Tubo liberado de duraluminio.

. Herramientas Necesarias
w Tijeras o cortadora especial para compuestos.
Horno.
y Caladora con cuchilla para materiales compuestos.
& Taladro vertical con broca para materiales compuestos.
Prensa para el area de trabajo del taladro vertical.

. Preparacion y Procedimiento

a. Sostenga el tubo en el montaje giratorio.

b. Cree un sistema con el cual se pueda calentar el tubo durante la aplicacién de
la fibra. Véase Recomendacion 1.

c. Corte ldminas de fibra con las dimensiones que se requieran y comience a
girarlas sobre el mandril, siempre teniendo en cuenta el numero de capas, la
direccion de las fibras y la longitud de la viga estructural.

. Cuando termine de colocar las capas, debe curarse nuevamente el conjunto
del tubo de duraluminio y el de fibra de vidrio. Asegurese mediante calculos
pertinentes que la temperatura de curado sea la indicada para que el tubo se
dilate la dimensién del diametro interno de la viga estructural.

. Deje enfriar el conjunto.

La extraccion del mandril se hace manualmente, y puede que sea necesario
mas de 2 personas para este procedimiento.

. Para hacer corte de la longitud de la viga, realice una marca del corte. Lleve
la viga a la mesa de trabajo y realice el corte previamente marcado utilizando
la caladora.

. Verifique que con el corte no se hayan desprendido fibras ni capas del
material compuesto.

Para realizar perforaciones debe colocar la prensa del taladro vertical,
ajustando el centro punto del taladro a la distancia deseada. Verifique las
dimensiones.

. Perfore con el centro punto a una profundidad aproximada de 1 mm.

. Cambie el centro punto por la broca adecuada para materiales compuestos.

. Verifique que la broca esté adecuadamente centrada.

. Perfore la viga con un agujero pasante. Verifique que el agujero no presente
desprendimiento o deterioro en las fibras del material compuesto.

RECOMENDACION 1: Las vigas estructurales pueden ser fabricadas por empresas
especializadas en materiales compuestos. Es importante mencionar que es una alternativa muy
costosa pero mucho mas precisa. Para mayor informacion se sugiere ver el siguiente video <
http://www.youtube.com/watch?v=cMMhwTEeYIAg>.
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MODELAMIENTO DE ESPUMA DE POLIURETANO
Realizado por: Diana Cortés, Felipe Salazar. | Rev. 00

A. Materiales Necesarios

-

i Bloques de espuma de poliuretano A-Foam 7103.

B. Herramientas Necesarias

-

i Maquina CNC. Es importante que la maquina tenga la capacidad de modelar

componentes mas grandes a 0.5 m de longitud.

C. Preparacién y Procedimiento

a.

Para mecanizar las costillas alares se debe programar la maquina CNC con
las correspondientes coordenadas y caracteristicas dimensionales de las
costillas alares; principalmente las coordenadas del perfil aerodinamico.
Anexo D del documento “ANALISIS ESTRUCTURAL, SELECCION DE LA
CONFIGURACION ESTRUCTURAL Y SELECCION DE MATERIALES DE LA
AERONAVE DE PROPULSION HUMANA SUE-SUA PARA LA
COMPETENCIA INTERNACIONAL KREMER EN LA CATEGORIA
MARATON” (ala superior e inferior) y para el ala lateral véase el libro
“THEORY OF WINGS SECTIONS* de Abbott.

. Una vez se tenga el perfil aerodinamico, es necesario programar las

coordenadas de los agujeros de aligeramiento y el agujero para la viga alar.
Por ultimo corte el borde de ataque y borde de salida de acuerdo a las
dimensiones del disefio estructural.
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suasua COSTILLAS ALARES

Realizado por: Diana Cortés, Felipe Salazar. | Rev. 00

A. Materiales Necesarios
i Costillas en espuma de poliuretano A-Foam 7103.
« Lamina de plywood de 0.8 mm de espesor.
Bordes de ataque y bordes de salida en balso.
a Coverite.
Adhesivo epoxico.

erramientas Necesarias
a Lija.
Brocha.
Plancha para mylar.
Bisturi.
' Regla.

. Preparacion y Procedimiento
a. El balso y el plywood adhieren a la costilla de poliuretano con el pegamento
epdxico.
b. Corte tiras de plywood de 6 mm de ancho, con una longitud igual a la de los
extrados e intrados. Ayudese con la regla y el bisturi.
. Adhiera estas tiras sobre las superficies correspondientes, aplicando el
pegamento epoxico con una brocha o pincel.
. Lije si es necesario para crear una superficie mas fina.
. Realice el mismo procedimiento para los bordes de ataque y bordes de salida
fabricados en balso.
El coverite es especialmente utilizado para la adhesion del mylar sobre las
costillas alares.

RECOMENDACION 1: Para mayor informacion véase el documento “ANALISIS ESTRUCTURAL,
SELECCION DE LA CONFIGURACION ESTRUCTURAL Y SELECCION DE MATERIALES DE
LA AERONAVE DE PROPULSION HUMANA SUE-SUA PARA LA COMPETENCIA
INTERNACIONAL KREMER EN LA CATEGORIA MARATON”. p. 79 - 82.
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1
120
12h
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Esc: 1110

Hoja 1/15

Titulo 1 Estructura alar SUE-SUA

AC

Proyeto: Human Power Aircraft

Dibujado por: LUIS Felipe Salazar

UNIVERSIDAD OB SAN BUENAVENTURA

Diana Marcela Cortés

25 nov. 2011
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OBSERVALIONES
L * Dos piezas de La misma longitud.
A | Cuatro piezas de 3165

MATERIAL:
Madera de balso.

UNIVERSIDAD DE SAN BUENAVENTURA

Proyeto: Human Power Aircraft

Dibujado por: LUIS Felipe Salazar

1110 2 Bordes de Ataque Ala superior e inferior

Fecha. 75 nov. 201

Ak | Hoja 2/15 Esc: 21
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Salve indicacion confraria cotas en milimetros, angulos en grados y tolerancias
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OBSERVACIONES

.

A " Dos piezas de la misma Longitud.

MATERIAL:
Madera de balso.

UNIVERSIDAD OB SAN BUENAVENTURA

Proyeto: Human Power Aircraft

Dibujado por: Luis Fel

Ipe Salazar

1110 3 Borde de Atague Ala lateral

Fecha: 25 nov.

2011

A3

Hoja 3/15

Esc: 1:20
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A Tabla de Aqujeros
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Agujero X Y / - -

11 1 115 . \

12 1 1553 / )
13 54 1391 ’ Az— \
14 5, 1169 / [

15 66 15,13 ’

16 66 15,12 /

17 116,38 20,05

18 19 3167

19 7838 50,49 ) 18.76 \_
10 19 59,94

1" 131 6193

12 31 2916 \

113 174,09 6741

14 13293 2151 \\ I

15 184 254 . § . /
16 184 66,85 \ ~7
17 2175 4861 N /
118 251 6755 ~ ~—_ "

119 251 2896 —_—

120 29725 3046 D ET A|_ |_ E A

121 269,94 6774 5|

122 299 64 4 Tabla de Agujeros

123 299 stk | Agujero X Y

124 31 36,96 128 359 52,72

125 31 6302 129 359 3161

126 3494 556 130 371 3177
127 314,56 3092 131 371 50,91
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OBSERVACIONES

" 47 piezas de las mismas dimensiones

- i

-
-

—_ MATERIAL
Espuma de poliuretano A-foam FR7103

DETALLE B Recubrimiento de plywood en lamina 300X121

o UNIVERSIDAD DE SAN BUENAVENTURA

Proyeto: Human Power Aircraft

Dibujado por: LUIS FEUDE Salazar Titulo L. Costilla ala SUDEFiOF e inferior.

1

Hoja 4/15 Esc: 11

| Diopa Marcela Cortes |
Feche 25 nov. 207] AZ

=0}

Salvo indicacion confraria cotas en milimetros, angulos en grados y tolerancias
05y 1°
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Tabla de Agujeros

Aqujero X Y
11 ll 9,7
12 5k 40,25
13 54 1246
14 66 13,68
15 66 43,68
16 116,38 18,61
17 18,44 49,06
18 19 58,49
19 19 3022
110 131 60,48
1M 174,09 6597
112 131 2172
113 13293 20,07
114 184 65,4
115 184 2395
116 2175 4716
117 251 66,1
118 29725 29,02
119 251 2751

120 26994 66,29

RY3 299 6295

122 299 4299
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DETALLE B
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OBSERVACIONES
L " 6 piezas con las mismas dimensiones.
A
MATERIAL:
Espuma de poliuretano A-foam FR7103
Recubrimiento de plywood en lamina 300X121

UNIVERSIDAD OB SAN BUENAVENTURA

Proyeto: Human Power Aircraft

Dibujado por: LUIS Felipe Salazar

1105 Costilla Alerones - Al inferior

Fecha: 25 nov. 20711

1

AZ | Hoja 5/15 Esc: 11

=0}

05y 1

Salvo indicacion confraria cotas en milimetros, angulos en grados y tolerancias
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19 112 113 s 121 122 .
4 R / |
111 B e
Tro 1+ e L N / e | E=
114 119 @ 30 '
Tabla de Agujeros / -—
Agujero | X Y / -
11 1035 1257 ’
12 1035 6,51 /
13 2363 1589 087 3
14 2363 318
15 35,63 14,46 !
16 35,63 105 /
17 68,63 =267 I
18 4169 18,89 ( 1485
19 78,63 2248 Tabla de Agujeros ‘
110 78,63 -013 Agujero | X Y
m 90,63 -0,16 128 28363 17,13 \
112 90,63 2318 129 28363 =171 '
113 127,05 2457 130 295,63 -1,05
114 96,68 4,45 131 295,63 17,7k
115 13363 20,74 132 330,66 102 \\
116 13363 -555 133 306,42 1953 ) \
17 145,63 5,64 134 338,63 1752 h ~—_
118 145,63 20,8 135 338,63 483
119 182,43 -529 136 350,63 513 D ET ALLE A
120 188,63 -12 137 350,63 16,72 5 _ ,I
121 15161 24,77 138 382,85 14,45 '
122 188,63 26727 139 369,12 36
123 21463 9,54 140 39363 10,81
124 240,63 22,76 141 39363 5,46
125 240,63 -0,08 142 405,63 1268
126 276,85 2116 143 405,63 6.k
127 248,69 -338 14k 443,88 9,54

| 140

\\
\

130

/

129

132

135

143

139 141

7/ N\
/ >
N 7/
N

DETALLE B
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1038 /

OBSERVACIONES

L " 14 piezas con las mismas

A dimensiones

MATERIAL:
Espuma de poliuretano A-foam FR7103
Recubrimiento de plywood en lamina 300X121

UNIVERSIDAD OB SAN BUENAVENTURA

Proyeto: Human Power Aircraft

Dibujado por: LUIS Felipe Salazar

Fecha: 25 nov. 20711

1

Tiulo ¢ Costilla Ala Lateral

AZ | Hoja 6/15

Esc: 1]
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OBSERVACIONES

* 2 piezas de las mismas dimensiones.
L A *2 piezas de 1335

* 2 piezas de 3165

" 2 piezas de 320

MATERIAL:
Madera de balso.

UNIVERSIDAD DE SAN BUENAVENTURA

Proyeto: Human Power Aircraft

Dibujado por: LUIS Felipe Salazar

1o 7 Bordes de salida Ala superior e inferior.

Fecha. 75 nov. 201

Ak | Hoja 7/15 Esc: 141

=0}

Salvo indicacion confraria cotas en milimetros, angulos en grados y tolerancias

05y 1
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OBSERVACIONES

.

A " Dos piezas de la misma Longitud.

MATERIAL:
Madera de balso.

UNIVERSIDAD OB SAN BUENAVENTURA

Proyeto: Human Power Aircraft

Dibujado por: Luis Fel

Ipe Salazar

Titulo 8 Borde de salida Ala Lateral

Fecha: 25 nov.

2011

A3

Hoja 8/15

Esc: 1:20
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05y 1

Salvo indicacion confraria cotas en milimetros, angulos en grados y tolerancias
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300 OBSERVALIONES
L A "Hos piezas con las mismas magnitudes.
MATERIAL:
F ibra de carbono £3000 UD con matriz epoxica.
Tabla de Agujeros UNIVERSIDAD DE SAN BUENAVENTURA
Agujero X Y | | Proyeto: Human Power Aircraft
Iy 100 . Dibujado por: qus Felipe Salazar , Tifulo 9 Viga paneles centrales.
12 400 0 Feche___ 25 nov. 2071 A3 | Hoja 9/15 Esc: 12
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05y 1°
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CORTE A-A OBSERVACIONES
— 300 ——— .~ 31835 —— = —] |4 e " Cuatfro piezas con las mismas
dimensiones
MATERIAL:
Fibra de carbono (3000 con matriz epoxica.
‘ Tabla de Agujeros UNIVERSIDAD DE SAN BUENAVENTURA
Agujero X Y Proyeto: Human Power Aircraft
11 100 0 Dibujado por: LUis Felipe Salazar Mo 10 Viga paneles extremos
. 1 - l "
12 400 0 A RS T Hoja 0/ Esc: 12
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Salvo indicacion confraria cotas en milimetros, angulos en grados y tolerancias
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Tabla de Aqujeros

Agujero X Y
11 15 0
12 15 0
13 380313 0

LORTE A-A

I

5. 24
A= |
e ?
Y
B
RS
B
OBSERVACIONES

" Dos piezas con las mismas dimensiones
LI

MATERIAL:

Fibra de carbono (3000 con matriz epoxica.

UNIVERSIDAD OB SAN BUENAVENTURA

Proyeto: Human Power Aircraft

Dibujado por: LUIS Felipe Salazar

Titulo 11 viga Ala Lateral

Fecha: 25 nov. 20711

A3 Hoja 11715

Esc: 1]
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A
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A |
480.08 OBSERVACIONES
" Dos piezas con las mismas dimensiones.
_ ! " Dos piezas con las mismas dimensiones.
" Dos piezas con las mismas dimensiones
(Izquierdo y Derechol.
' ?SA}LEFE;AEE poliuretano A-foam FR7103
Recubrimiento de plywood en lamina 300X127
UNIVERSIDAD OE SAN BUENAVENTURA
Proyeto: Human Power Aircraft
Dibujado por: LUIs Felipe salazar_ Titulo 12.0) Panel. central ala superior e inferior.
- 615 | 609 B - 406 : | 356 : | 406 : | 406 : | 367 : — g%ﬂggvmzﬂg%fm Lories 12h) Panel extremos ala superior.

12.c) Panel extremos ala inferior.

E@% A0 | Hoja 12/15 Fsc. 15
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552.7
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952.7

552.7

346.5

OBSERVACIONES

" Dos piezas con las mismas dimensiones.

MATERIAL:
Espuma de poliuretano A-foam FR7103
Recubrimiento de plywood en lamina 300X121

UNIVERSIDAD OB SAN BUENAVENTURA

Proyeto: Human Power Aircraft

Dibujado por: Luis Fel

Ipe Salazar

Fecha: 25 nov.

2011

Titulo 13 Panel gla lateral.

A3

Hoja 13/15 Esc: 1:20
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LORTE A-A

OBSERVACIONES

- 245 —— " 12 piezas con las mismas
L A dimensiones.

MATERIAL:
Aluminio.

UNIVERSIDAD DE SAN BUENAVENTURA

Proyeto: Human Power Aircraft

Dibujado por: LUIS Felipe Salazar Titulo 4, Bujes
iong M i . Bujes.
Fecha. 25 nov. 2011 Ak Hoja 14/15 Esc: 241

=0}

Salve indicacion confraria cotas en milimetros, angulos en grados y tolerancias
05y 1°




- 3770 -
~— [/30.20 —

{5502

194.75 Il

- 9440 =

= 4789.9 -

) y ‘
167238
I
311671 1470 ! 3405.08
J
J
'

~— 065047 —

- 3023.75 -

UNIVERSIDAD OE SAN BUENAVENTURA

Proyeto: Human Power Aircraft

oo por LT Fele Solazar i yistas princples de |a aeronave SUE-SUA
e 25 nov. 207 A0 | Hoja 15/ Fsc 120

=0}

Salvo indicacion contraria cotas en milimetros, angulos en grados y tolerancias
05y 1°




