REINGENIERIA Y ANALISIS ESTRUCTURAL CON APLICACIONDE
MATERIALES COMPUESTOS PARA EL AVION ACROLITE.

ARMANDO LEGA RUIZ
JOSE MANUEL CASTIBLANCO QUINTERO

UNIVERSIDAD DE SAN BUENAVENTURA
FACULTAD DE INGENIERIA
PROGRAMA AERONAUTICA

BOGOTA, D.C.
2006.



REINGENIERIA Y ANALISIS ESTRUCTURAL CON APLICACIONDE
MATERIALES COMPUESTOS PARA EL AVION ACROLITE.

ARMANDO LEGA RUIZ
JOSE MANUEL CASTIBLANCO QUINTERO

Trabajo de grado para optar al titulo de Ingenfegmnautico.

Director:

OSCAR R GRANDAS M.

Ingeniero Aeroespacial.

UNIVERSIDAD DE SAN BUENAVENTURA
FACULTAD DE INGENIERIA
PROGRAMA AERONAUTICA

BOGOTA, D.C.
2006.



Bogota. D.C. 31-05-2006.

Nota de aceptacion.

Firma del presidente del jurado

Firma del Jurado.

Firma del Jurado.

Firma del asesor metodoldégico.



DEDICATORIA.



AGRADECIMIENTOS.

Los autores expresan su agradecimiento a:

AL SENOR JESUS CRISTO.

A mi familia.



GLOSARIO

SUPERFICIES DE CONTROL: Estas son las superficisrimres moviles de un avion.
Estas superficies controlan el flujo de aire qusapencima de varias secciones del avién y
hacen que tome diferentes direcciones. En la caliglaavion estas secciones son
controladas por los mandos de los pilotos que Ger@@n con sus pies 0 manos, para que el

avion mantenga la ruta preestablecida.

FUSELAJE: El fuselaje es la porcion del cuerpo @ntle un avibn que acomoda la
tripulacién, pasajeros o carga.

CABINA: La cabina del piloto normalmente es el espan el fuselaje para el piloto y los

pasajeros, en algunos aviones es simplemente @lastmiento del piloto.

TREN DE ATERRIZAJE: El tren de aterrizaje se lozaldebajo del avion, son los apoyos

del avion mientras éste esta en tierra.

HELICES: Una hélice es una hoja girando localizadael frente del avion. Mientras el

motor gira la hélice produce el empuje mediantectadn del aire.

FLAP: Es la parte movible del ala mas cercana sélaje. Son movidas en la misma
direccion y permite reducir la velocidad del avidwolar a velocidades bajas mediante el
incremento de la sustentacion.

ALERONES: Los alerones son las secciones movibtesrieres del ala de un avién. Son
movidas en direcciones contrarias y su funcionggpad es la de hacer girar al avidén
alrededor del eje longitudinal.



TIMON: El timon es la seccidn vertical movible @edola que controla el movimiento

alrededor del eje vertical.

ESTABILIZADOR HORIZONTAL: Es la superficie horizoalk de la parte trasera del

fuselaje. Su funcion es estabilizar el momentoiti#p

ELEVADOR: EIl elevador es la seccion horizontal nideide la cola que causa que el

avion se mueva alrededor del eje lateral. Congbtaomento de pitch.
BORDE DE ATAQUE: Es la punta de un perfil de un déauna aeronave, es la parte que
divide el aire que choca contra el ala ocasionaidmmbio de presiones conjuntamente

con la forma del perfil.

BORDE DE SALIDA: Es la parte trasera del perfil dentedricamente las presiones y las

velocidades superiores e inferiores se encuentatupiendo un efecto de torbellino.

MONOPLANO: Aeroplano que esta conformado por unnmaigplano.

BIPLANO: Aeroplano que esta conformado por plarasielos.

VIGA (Spar): Viga que se extiende a lo largo del. d&s el componente principal de

soporte de la estructura. Soporta los esfuerzdigxién y torsion.

COSTILLA (Rib): Miembro delantero y posterior dedstructura del ala, da forma al perfil

y transmite la carga del revestimiento a los largsig vigas.

REVESTIMIENTO (Skin): Su funcién es la de dar y rearer la forma aerodinamica del
ala, contribuyendo también a su resistencia estraicly transferencia de momentos de
torsion.



HERRAJES (Fitting): Son componentes de metal endpleapara unir determinadas
secciones del ala. De su célculo depende buena [zamesistencia estructural del ala.

Resisten esfuerzos, vibraciones y deflexiones.

LARGUERILLOS (Stringer): Son miembros de las alagcadas a lo largo de las mismas,

transmiten la carga soportada por el recubrimiangs costillas del ala y sus vigas.

ASIERRA: Porcién de madera que se corta de un @dral una aplicacion especifica.

ANHIDRA: Producto formado por una combinacion deigeno con un elemento no metal

y que al reaccionar con el agua, da un &cido.

EJIDO: Pedazo de madera corto y grueso, que queltiarde al labrar o utilizar un

madero. Normalmente se utiliza para fabricar cufias.

ESTIBAR: Distribuir convenientemente la carga salmevehiculo.
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INTRODUCCION.

La reingenieria en el campo de la aviacion es folatea de nuevas fuentes de investigacion
porque es la encargada de suministrar las difesdratges de datos que se tienen al respecto
en el progreso de la aviacion y a partir de ellsegar tecnologia. En otras palabras es la
conciencia de lo que potencialmente se logra evikcion. Bajo esta idea se realizara un
estudio estructural de una aeronave conocida coB®ALITE segunda version, y
tomando como punto de partida este analisis seemi@® una propuesta ingenieril
asociando los beneficios de aplicar material devaugcnologia a su estructura que

concluya las inmensas posibilidades de mejoraegtmpero de la aeronave.

Normalmente la mayoria de los aviones estan corgug®r cinco partes generales: el
fuselaje, las alas, el empenaje, la planta de p@atgnel tren de aterrizaje. Cada una de
estas se ubican en ciertos lugares de la aerorm®eoptener una correcta distribucion de
peso y funcionamiento que se vera reflejado enaniobrabilidad y capacidad para volar.
Bajo este orden de ideas se realizo inicialmenteestudio general del acrolite para
determinar como estan distribuidas sus partesipéles y por esta via establecer cual de
ellas es mas propensa a una modificacion estrlicgude materiales, que mejoren sus
condiciones iniciales de disefio y cumplan las éstatas por las regulaciones aeronauticas

pertinentes para aeronaves acrobaticas.

Los estudios realizados para diferentes ubicacialeesstas partes han demostrado que
debido a la interaccion del viento con ellas selpecen ciertas clases de esfuerzos como lo
son: tension, compresion, bending, shear y torgidm por los cuales se hace necesario
disefiar una estructura capaz de soportar estamafude interaccion 6 modificar una ya

existente que mejoren sus tributos iniciales defiisy adaptarla a nuevas condiciones de

desempefio durante el vuelo como lo es una acrobacia

18



Siguiendo con el analisis del acrolite se estudidns materiales que se utilizaron para la
construccién de cada parte; lo mas notorio y pneawie fue haber identificado el tipo de

material con que se construyeron las alas. Lastesiisticas de la madera utilizada para la
elaboracion de esta estructura representaban begtatos limites de seguridad de cargas
alares estipulados por regulacién para avionedations; es decir que la estructura podria
presentar esfuerzos de deformacién, tension, fafigdoblaje fuera de su capacidad

estructural, lo que ocasionaria ruptura. Debidost ¢ a la prioridad que las alas

representan en una aeronave se determino queudiceststructural y de materiales se

enfocaria hacia estas.

A medida que se analizaba el tipo de configurabipiano de esta aeronave se hacia mas
notorio que esta madera utilizada en la constracd® la estructura no cumplia o no
alcanzaba los limites de esfuerzo estructurales yoza aeronave acrobatica. Por lo tanto se
estudiaron diferentes tipos de materiales que osrdk se utilizaban para la construccion
de alas en acrobéticos y se determino que el aloneira el mas usado, brindaba las
caracteristicas necesarias para estar en los dimggueridos por las regulaciones y

brindaba la seguridad necesaria a gravedades itasy al

Ya enfocados hacia el ala se realizo una paralei@ éa estructura alar en madera y la
estructura alar en aluminio, donde se represent@®respecificaciones fisicas de cada
configuracion, los factores de carga a que cadastada sometido, se determino mediante
estas cargas los limites estructurales que somortab por Ultimo se establecieron
caracteristicas de desempefio en lo que respeasanaahiobras porque estas dependen de
las velocidades de entrada en perdida ya que daternia capacidad de una aeronave
acrobatica de realizar un vuelo seguro y lo masoitapte que no se presenten fallos

estructurales causados por estas.

Los paralelos de estas estructuras se realizaraiiante las ayudas que prestan los
Software CAD como Solid Edge y CAE como Ansys; Catap aid Design y Computer
aid Engineering respectivamente.



Los resultados mas representativos radican encetritento de la resistencia estructural
alar del Acrolite entre 7 y -6 gravedades segun riegulaciones establecidas y la
disminucion de peso total de la aeronave en vaelidd a la aplicacion de los materiales
compuestos en zonas como los cascos de la llafts érenes de aterrizaje, las puntas de

las alas (tips) y el morro trasero del fuselajeAtzblite.

A grandes rasgos este estudio arrojo una ampliaagd@nopciones que conllevan a

optimizar la eficiencia de la aeronave. Para figyrgposibles modificaciones se pueden

realizar nuevos estudios como al fuselaje, losesBale aterrizajes y porque no pensar en
potentes motores que mejoren las caracteristicdestmpeno de la aeronave.

20



1. PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA.

1.1. ANTECEDENTES.

En la Universidad de San Buenaventura gran partepgrama de aeronautica esta
estructurado y dirigido hacia el disefio de aeromaper lo tanto se han realizado
numerosos trabajos de grado encaminados a estee@riEnque respecta a modificaciones
son menos las investigaciones y si se considellsiangstructurales basados en programas
por computador como Ansys y Solid Edge son aun pwsas. Andlisis respecto a
modificaciones alares a través de estas ayudasenoass realizado y seria pertinente
complementar este estudio con otros analisis derlanave que utilicen de igual forma los

programas CAD y CAE.

Se ha demostrado que las aplicaciones obtenidadacaparicion del aluminio en el
desarrollo tecnolégico en pro de una mejor vida dmeny la evolucion que este ha
representado en diversas clases de industria;msomerables, muestra de esto han sido las
increibles infraestructuras que con este mateealhan logrado disefiar. Entre estas
estructuras se encuentran la aparicion de lossto@jgos 747,757, 767 y el 777 donde el

90% de su disefio es elaborado en aluminio o bieralsaciones.

La madera en el campo de la aviacion como en toalepo de crecimiento fue uno de los
primeros materiales en el disefio de aeronavesdaepresento procesos muy artesanales
en la fabricacion de las mismas; claro esta quelasrequipos de la época el avance
tecnologico era circunstancial. Con la llamada glad la evolucidn, la aviacion debia
crecer como lo hacian otras industrias y las exigsmde nuevos retos como lo era volar a
velocidades mucho mas representativas, a elevdileasay de una forma mas segura,

motivo nuevos estudios en el disefio de esta clasesldiculos. Estos estudios arrojaron

21



Diferentes clases o tipos de aviacion, entre latesise tenia en cuenta la aplicacion para la
cual la aeronave era disefiada. De esta divisioienoac aviones capaces de realizar
maniobras de caracter acrobaticas ideales patiaareairajes a velocidades muy altas y en
tiempos minimos lo que generaba que la estructeraaddon como el piloto tuviera la

capacidad de soportar los factores de carga gas gsiducian.

Como se mencioné anteriormente otras industriabitantrecieron y ayudaron en pro del

crecimiento de la aviacion. Entre estas se encaretdrindustria de los materiales donde su
aporte fue tal que facilitd con su crecimientodagvas y diversas clases de aeronaves. Y
de esta forma se paso de procesos artesanalexes@omucho mas elaborados de la

madera hacia los materiales compuestos pasancd gloiminio.

No solo fue el crecimiento de cada una de estassirids, fue la suma de todas las
necesidades que nacen con el tiempo y con las gao@stenibles e inmensurables del
hombre por lograr mas. Para profundizar un podo eue se refiere a las necesidades; uno
de los primeros pasos en el disefio de una aerdnavemar una ya establecida para re-
estudiarla, modificarla y de esta forma mejorar cusdiciones iniciales de disefio. Este

proceso constituyo la reingenieria como eje fundahen el crecimiento de la aviacion.

La reingenieria es el eje que fundamenta esteiesyadque se tomo un avién biplano, se
realizé un estudio de las partes que lo constituyerestudiaron sus estructuras y se realizd
una seleccion para determinar cual de ellas nabesitn cambio.

Se escogil la estructura alar ya que esta fabrieadaadera y debido a los objetivos del
proyecto esto es la principal modificacion queleeakd acabo. Esencialmente se analizara
la estructura en madera mediante el software @sigtor computador y se mostraran los
resultados, se analizara la estructura con laagidino de aluminio mediante esta misma
herramienta y se establecera el correspondientdepmrentre la estructura inicial y la
modificada. Se realizara un modelamiento de lauetstra mediante el software SOLID

EDGE para facilitar el estudio de las mismas.

22



Notablemente la aplicacion del aluminio en la aavengenerard un cambio de peso
general de la estructura el cual es el princigahitjue se tiene en cuenta para que el avion
pueda soportar las nuevas cargas alares a qué estaretida. La aplicacion de los
diferentes materiales de avanzada en el desagralisefio de una aeronave trajo consigo
limites estructurales mucho mas alla de los nuntesgposibles como en el Boeing 777.
Esta es la prueba mas reciente de la capacidadstog materiales le ofrecen a la nueva
aviacion, generando consigo toda una nueva filas@i esta industria; desde el
mantenimiento de estas aeronaves hasta el proeadisafio donde se relacionan cada una

para complementarse y desarrollarse.

1.2. DESCRIPCION DEL PROBLEMA.

Inicialmente si se tiene en cuenta el mercado daviacion acrobética en Colombia las
estadisticas reflejan que esta practica es nulapli@nente esto se debe a los grandes
costos que trae disefiar un tipo de aeronave comao Aste esta situacidn se puede
considerar ya no un disefio desde ceros si no pensama alternativa de modificacion. Es
decir; cambiar algo que ya existe y de esta malograr disminuir los altos costos de
disefio. Bajo esta idea se pretende analizar undgpaeronave con caracteristicas que se
asemejan a las de un acrobatico y que con la dehidbficacion estructural soporte los
considerables esfuerzos a que esta expuesto@sidetiaeronave. Esto genera otra clase de
problemas como lo son analizar las partes elegi@aa cambio potencial, el tipo de
estructura con que fué diseflada, la mejor opcidém mumplace el anterior disefio, la
aplicacion de materiales requeridos y lo mas ingobet, que la modificacion soporte los
nuevos esfuerzos a que estard sometida. Paraabstase escoge el acrolite, un avion
biplano que esta construido de madera en lo qpectsa su estructura alar. Su proceso de
construccién es artesanal es decir que la mayeribbgl componentes estructurales que
conforman el avibn son hechos manualmente y coremgmtos 0 instrumentos muy
rusticos lo cual guiara y enfocara el analisisuestiral a esta parte. El principal problema

gue se presenta es que actualmente hay compliescipera el uso de madera, no hay
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dimensiones estables, ni clasificaciones estalascioi agencia para el control de calidad
en aserraderos y madererias. Se manda madera scaglo debido, sin tratamiento por
emersion después del corte y sin marcar su clasda Enayoria de las madererias se
reclasifica la madera al antojo, no saben estibalabrar la madera y muchas veces se
vende madera infestada y no hay estabilidad parasetradero cuando se pretende
controlar los ejidos, ni financiamientos para elipq necesario. Poder encontrar unos
aserraderos dispuestos a atender el cliente imalugtie construye estructuras permanentes
de la madera, en donde si podria hacer controltiedey un precio justo es muy

complicado y por lo tanto no se maneja de una faegura ni eficaz para el caso de una
estructura fabricada de este material. Los magsriabmpuestos que se aplicaran en el
acrolite serd en componentes no estructuralesdbreflejara aun mas la disminucion de

peso total del avion.

1.2.1.Formulacién del problema.

¢,Como lograr mediante una modificacién estructdiséfiar aeronaves acrobaticas con

excelentes condiciones de resistencia estructyrasg?

1.3. JUSTIFICACION.

Es grato tener la oportunidad de aplicar los con@eitos adquiridos durante una carrera
universitaria, hacer estudios de ingenieria utililanuevas herramientas que faciliten esta
labor como lo son programas CAE y CAD ( Computededii Engineering y Computer

Aided Design respectivamente) y que estos esfuazagan reflejados en el crecimiento

profesional y de igual forma personal.

En este orden de ideas, |0 que esta mas a la namae@sgtas perspectivas es incursionar en

la acrobacia claro esta para aquellos que amened@ion de nuevas maquinas voladoras y
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su disefio. La acrobacia en el mundo es una dategarias de la aviacion deportiva que se
puede encontrar esparcida proporcionando nuevagaécde vuelos y nuevas tecnologias
ya que existen una gran variedad de estas aerombseSadas de tal forma que sus
estructuras y su conformacién aerodinamica sonepi@nen la industria y claro se omiten
los proyectos militares que se hacen al respectotqup el problema de acceso a la
informacién y omitiendo también las investigacioge® se hacen con un gran capital de
por medio. Sin embargo se justifica que cualqupw te aviacién es costosa guardando
ciertas proporciones para las cuales es disefiaglaaemonave. Por lo tanto este tipo de
aeronaves permite aplicar estudios avanzados dsisrgstructurales y aerodinamicos en

aviones de alto rendimiento.

El problema fundamental Colombiano radica en que &@so de aviacion es nula; por lo
tanto no tiene un campo de investigacion abiedaenencuentra este tipo de aeronaves en
el comercio Colombiano, ni fabricantes que lositksey las plantas motrices con que estan

equipadas son de un gran tamafio, lo que hacemstdetaviacion costosa.

La oportunidad que esto brinda a estudiantes e leealizar un estudio de reingenieria
sobre este tipo de aeronaves y particularmenta estfuctura para conocer mas afondo lo
gue el disefio de estas guarda, la forma de poderansus caracteristicas primordiales y

evaluar los cambios que se producen al modificamel parte estructural.

En general la propuesta para este tipo de inveshigageguird una pertinente metodologia
y se iniciara modificando un avion biplano liviade uso casero a través de su estructura
alar en un avion biplano para acrobacia; es dered propdsito sera el de incrementar las
capacidades estructurales de la aeronave medahterite de un disefio ya planteado. Es
preciso recalcar que la investigacion es el recupsimcipal de cualquier pais
industrializado, Colombia mediante sus leyes esttarido de adaptarse al cambio, un
cambio que genere nuevos mercados y beneficioetons por medio de este tipo de

investigacion.
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1.4. OBJETIVOS.

1.4.1.0bjetivo general.

Emplear reingenieria y analisis estructural comcapion de materiales compuestos para el

avion Acrolite.

1.4.2.0bjetivos especificos.

» Identificar los tipos de estructura que se empleraria fabricacion del acrolite para

determinar cual de ellas es mas propensa a un catalynhateriales.

» Establecer los beneficios que otorgan los materiedeno el aluminio y la forma como
este ha colaborado en el desarrollo de la Indusgranautica.

» Utilizar herramientas de software como disefio idsigbor computador (Solid Edge)

para el modelamiento de la estructura alar actuld gue esta fabricado el acrolite.

» Estudiar si el aluminio mejora sustancialmente $olbs pardmetros estructurales de

una aeronave fabricando un ala modificada en gstele material.

» Documentar las ventajas que proporciona la apticede los materiales compuestos.

» Lograr mediante el componente modificado una mefiorencia estructural.

» Modelar el disefio propuesto.

» Emplear ANSYS CAE (Computer Aid Engineering por siglas en ingles) para

analizar y avaluar los resultados tanto del aatisgiio como del que se propone.
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1.5. ALCANCES Y LIMITACIONES DEL PROYECTO.

1.5.1.Alcances: En este proyecto se parte de un disefio ya plantgadiel cual se

permite la comercializacion de sus planos paraofestcuccion. La adquisicion de estos
planos permite conocer mas detalladamente coma ggaceso de disefio, conocer los
materiales con los cuales estas construido y siecteaisticas de desempefio. De esta
manera se obtienen bases mas concretas con reagaastructura y conformacion de una
aeronave, identificar las areas mas propensascarahio y modificarla en pro de alcanzar

las resistencias requeridas por regulacion.

Por lo tanto se pretende llegar a un analisis @sttal mediante los analisis
computacionales y a partir de estos hacer viableoncretar la realizacion de estas

modificaciones estructurales.

1.5.2.Limitaciones: El principal obstaculo efos andlisis estructurales de las partes
gue se estudien estara ajustado a la capacidaddespmiento de datos del ordenador que
se emplee en el desarrollo de la investigacidiregaerira la asesoria de ingenieros con
experiencia en el manejo del software de disefio qmnputador e ingenieria por
computador. La implementacion o aplicacion de ledemiales compuestos en la aviacion
es un tema complejo y en constante desarrollo gter reotivo se convertiria en toda una
rama de investigacion, no menos interesante pemtasiextensa. Debido a lo anterior se
limitard a realizar un andlisis cualitativo deaestase de material y en partes estructurales

en donde su peso y desempeiio estructural se vesag@pmpliamente.
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2. MARCO DE REFERENCIA.
2.1. MARCO CONCEPTUAL.

2.1.1.Esfuerzos principales en una aeronave. Son:

» Tension: Es el estrés que tiende a separar 0 apartar éajieiseor ejemplo: cuando se
trata de jalar una cuerda de las puntas en sectiatoario; se esta produciendo un esfuerzo

de tension.

Figura 1. Tension.

Acrolite.

= =

Tension.

<

Fuente: Los autores.

En la figura 1 la zona morada corresponde a largefoion que produce esta clase de
esfuerzo, las flechas indican la direccion de l@a&a como se ve afectado este tipo de

fuselaje ante este tipo de esfuerzo.

» Compresion: Este es el esfuerzo contrario a la tension y eslape tiende a unir los

materiales de la estructura del fuselaje.
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Figura 2. Compresion.

Acrolite.

-> s

Compresion.

Fuente: Los autores.

La figura 2 muestra que ante un esfuerzo de condprés estructura tiende a apretujarse
hacia el centro del fuselaje.

Figura 3. Bending.

Acrolite.

Bending.

<>

Fuente: Los autores.

Esta clase de estrés que se presenta en la figunaldina tensién y compresion. Se origina
cuando la estructura del fuselaje se dobla. Pong@{e Si se toma una barra de acero con
las dos manos y se tienden a unir las puntas estaréa produciendo este estrés. Como en
las barras que se unen hacia sus puntas, lasxplasneentan este tipo de esfuerzo mientras

el avidén esta en vuelo ya que la parte de debajasdalas estan sujetas a tension, mientras
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gue la parte de arriba presentan compresion, potambo el material y la forma

aerodinamica de esta estructura debe soportaclastade esfuerzo.

» Shear: Esta clase de esfuerzos se presenta en un mawgsiadio una fuerza tiende a
deslizarse de un lado de la estructura con respmdctiro lado. Los rivets (remaches)
presentan esta clase de esfuerzo, los bolts (@hifambién lo presentan; sin embargo

estos estan sometidos en algunos casos a tension.

Figura 4. Shear.

Shear.

-k

t

Fuente: Los autores.
» Torsion: Es la clase de esfuerzo que se presenta en uttect@es cuando esta es
sometida a fuerzas de torsién ocasionando giroa misma. Por ejemplo: se puede

encontrar este esfuerzo en el eje de turbina deator de una aeronave o en un ciguefal.

Figura 5. Torsion.

Acrolite.

0

Figura 5 Tipo de estres: Torsion.

Fuente: Los autores.
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La figura 5 representa por medio de las lineassroja giro como el de las flechas;
sometiendo la estructura del acrolite a un esfudeztorsion. Para aviones acrobaticos este

tipo de esfuerzo es producido por los giros a gramglocidades.

Todas las partes de un aeroplano estan sujetas @ aivarios de estos esfuerzos. Algunas
veces en un instante una parte presenta tensigmtye@instante presenta compresion, otras
partes solo estdn sometidas a una clase de efuP@oejemplo: los cables que presentan

solo tension.

2.1.2.Generalidades de los materiales en una aeronave: @®ptos sobre

la madera: Una construccién estructural en madera se ideatifie dos formas, una
porcion color claro en donde las fibras tienen gasedelgadas (madera temprana) y otra
porcion mas oscura con las fibras de paredes gr(esadera tardia). La proporcion de
madera temprana en una pieza es importante depd@tel de vista de resistencia; cuando
ésta tiene el valor muy alto significa que la piegt compuesta en gran parte por fibras de
paredes delgadas indicando que probablementeureneapacidad de carga muy por abajo
de lo esperado; (caso particular del acrolite).n@snas utilizadas para clasificar la madera
desde el punto de vista estructural toman en custéahecho para desechar piezas de baja

resistencia.

No quiere decir que las alas del acrolite estedetmajo de la resistencia estructural; si no
que para realizar maniobras propias de un avionbatico esta resistencia no es la
recomendada sin embargo es bueno recordar queaegte no es acrobatico. Otra
caracteristica de la madera es la que se obsamaéa en el plano transversal de los
troncos de los arboles. Con frecuencia la porcémiral es de color mas oscuro que la
periferia. La madera que se asierra del area ¢esgtrdice que es madera de duramen y la
gue proviene de la periferia es conocida como naaderalbura. Desde el punto de vista de
resistencia mecanica no existe ninguna diferengrafeativa entre la madera de duramen

y albura, una no es méas dura que la otra ni masrmsndeseable para fines estructurales.
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El duramen sin embargo, debido precisamente eekepcia de extractivos que son los que
le dan el color, olor y sabor, es por lo regularsmésistente al ataque destructor de
organismos y también es un poco mas dificil dersecanpregnar con soluciones de

sustancias preservadoras ya que es menos permealdeealbura.

» Conceptos sobre los materiales compuestds| primer avion en volar con controles
de vuelo méviles fué la maquina voladora de losnagos WRIGHT, en 1903; la cual fue
construida de madera y forrada con tela de algogids fué fijada a la estructura con cola.
Esta combinacién de materiales hoy en dia se cocooc® materiales compuestos

presentados en su forma mas simple.

Durante la Segunda Guerra Mundial los cazabombasdgrlas aerolineas con aviones
como el DC-3, utilizaban el dope y tela en sus ediges de control, dandole una alta
resistencia a un bajo peso. La tecnologia de lagriales compuestos progreso con la
introduccion del dope butirato, fibra de vidriogsimas de poliéster.

En los afios 40 y 50 las telas de fibra de vidrezda impregnadas con resina de poliéster y
usadas en fuselados, conos de nariz y otros comfamngo estructurales. En los afios 50
fueron introducidas las resinas epoxicas y han sgimlas sucesivamente con materiales
reforzados como la fibra de vidrio. Estas fibravidieio fueron utilizadas basicamente para
reducir el peso que tenian las mismas piezas dqotea pero en materiales metalicos. Los
compuestos avanzados han sido involucrados como rasultado de recientes
combinaciones, las cuales estan siendo desarrslialebase a formulas de pegamentos
guimicos adoptando formas ya existentes o nuevasatieriales estructurales sélidas, con
el fin de generar un material altamente resisteoteun bajo peso, que se pueda aplicar en
la parte estructural de los aviones. Los materied@spuestos en la actualidad estan siendo

reconocidos como la mas avanzada sustancia ptaiarieacion de partes de aeronaves.

» La matriz: Es el material de union que rodea completamerfibriapara proporcionar

resistencia y transferir los esfuerzos a las fip@slo tanto la resistencia de un compuesto
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esta en la habilidad de la matriz para transfesirelsfuerzos a las fibras de refuerzo. De esta
manera se pueden usar diversas técnicas de fabrickmrmulas de matriz mas resistentes
con tejidos de refuerzos mas resistente para artiléstos compuestos de avanzada a
aplicaciones como las que se pretenden proyectdrabajos de investigacion; es una

posible alternativa de solucion que desde el pdataista ingenieril es viable.

La matriz de resina son sistemas de dos partesaqststen de una resina y un catalizador
o endurecedor, el cual actia como un agente del@uea preciso aclarar que el termino
resina en muchas literaturas se refiere al cathlizg a la resina. Los sistemas de matriz de
resina son un tipo de plastico y de estos se etramerdos clasificaciones, los

termoplésticos y los termo fraguados.

Las resinas usan calor para formar la parte enolmd deseada. Esta forma no es
necesariamente permanente, sin embargo, si engistioo es calentado de nuevo, fluird
para resultar en otra forma. Por ejemplo: un tetastigo es el plexiglass el cual se usa
para formar los parabrisas del avion. La formapdebbrisas es retenida después de que es
enfriado en la fabrica si el parabrisas es calenpbteriormente, el plastico una vez mas

fluird para dar otra forma.

Por lo tanto la matriz es la encargada de la foymas fibras de refuerzos son las
encargadas de la resistencia de los materiales umstys; de esta forma mejoran las
propiedades que presentas los metales. (Rigidemzau consistencia, entre otras
importantes.). Los termofraguados usan el caloa parmmar y dar la forma de la parte
permanente. El plastico una vez curado, no puedeefgmado aun si es calentado. Este
proceso es irreversible. Las resinas termoplastycésrmofraguadas por si mismas no
tienen suficiente resistencia para uso en aplioasicestructurales pero cuando se usan
como una matriz y reforzados con otros materiakdks forman los compuestos
estructurales de peso liviano y alta resistencaos ampliamente hoy en el mundo. Por lo
tanto en este momento la mayoria de las aplicagiestructurales de los aviones estan

constituidos de resinas termofraguadas. Los terstpbs pueden encontrarse en los

33



casilleros superiores de almacenamiento (BINS) jagitaciones no estructurales. Sin
embargo; estas se estan abriendo campo en laacapties estructurales de los aviones con
el desarrollo de las resinas termoplasticas detetperatura, las cuales pueden ser usadas

es lugares donde la temperatura no exceda los 750C.

También se encuentran sistemas de resinas epojasascuales son un tipo de
termofraguado que presentan caracteristicas desiadhesistente, su gran resistencia a la
humedad y a los quimicos. Son muy Utiles para ma#er de mezcla no porosos y
disimiles, tales como una parte de metal para orpoaente compuesto. Esta resina puede
ser disefiada para diferentes usos: Alta temperdigja temperatura, rigidez, flexibilidad,
rapido curado, curado lento u otras caracteristiCasla sistema esta disefiado para un

proposito especifico.

» Fibras de refuerzo: Cuando se combinan con una matriz, las fibragfieerzo son las
encargadas de recibir y disipar las cargas quersgéupen en su contorno dando la

resistencia primaria a la estructura compuesta.

Estos materiales basicos pueden ser usados enr@mdi con otros (hibridos), tejidos en
patrones especificos (ciencia de la fibra), en éoaddon con otros materiales tales como
espumas rigidas (estructuras tipo sandwich) o simghte en combinacion con varios
materiales de matriz. Cada combinacién particulrcdmpuesto proporciona ventajas
especificas. A continuacion se describe cada untosléd tipos comunes de fibras de
refuerzo, con sus caracteristicas. Vale aclarar eptes tipos de fibras son los que se
encuentran en el mercado, mas no son los queliganatn finalmente en la aplicacion en el
avion acrolite, (exceptuando la fibra de vidrio).

La aplicacion de la fibra de vidrio en el avion dlite se realiza gracias a que
tradicionalmente su acceso econdémico, la hace rabkey

» Fibra de vidrio: Como su nombre lo dice, la fibra de vidrio estahaede pequefias

hebras de vidrio de silica fundidas, las cualesdespués hiladas juntas y tejidas en tela.
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Hay muchas texturas diferentes de fibras de vidiigponibles, dependiendo de la
aplicacion particular, la disponibilidad dispersafibra de vidrio y su bajo costo la hacen
una de las fibras mas populares, la fibra de videisa mas y tiene menos resistencia que la
mayoria de las otras fibras compuestas. Esta fiorael pasado ha sido usada para
aplicaciones no estructurales; la textura era @egak usaba la resina de poliéster la cual
hacia la pieza mas fragil. Se puede encontraridos tomunes de fibras de vidriidrio-

E y Vidrio-S o también conocida por “vidrio eléctrico” debidswaalta resistencia.

El Vidrio-E es un vidrio de boro silicato el cual es el tipasntomun de fibra de vidrio
utilizada para reforzamient&l Vidrio-S, es un vidrio de magnesio-aluminio-silicato; es
usado donde se requiere una fibra de vidrio dere#fistencia a la tension; cuando esta es
utilizada con los tipos de matriz mas resistentesryun adecuado uso de la ciencia de la
fibra, es esta una fibra de refuerzo excelente didagjue es usada hoy en aplicaciones de
compuesto avanzado; en algunos casos los nuevopuestos de fibra de vidrio se
comparan favorablemente en términos de resistendazas de peso con materiales de
aluminio tradicionales. Usando algunos métodos listys para combinar la fibra de vidrio
con otras mas costosas, tales como Kevlar o CdBlafito, se puede producir un material
hibrido que resulta un material de alta resistencraun bajo costo. Esta mezcla de fibras

para formar hibridos es una ciencia exigente quaifemuy poco espacio al error.

» Fibra de Aramio: Una fibra de aramid esta caracterizada usualmemtesyp color
amarillo, peso liviano, resistencia, excelente tefeion y flexibilidad notable. Aramid es
el nombre dado a fibras “poliamyde” arométicas. I{ewes una marca registrada de la
compafia el Dupont y es el aramid mejor conocidsado mas ampliamente. El kevlar
ordinariamente se alargara mucho antes de romm@nsembargo el objeto en la aviacion
no es necesariamente tener una parte mas fuerbemnsis bien una parte que pese mucho
menos. Utilizando una fibra de refuerzo de kewlarcomponente puede ser fabricado con
por lo menos la resistencia de una contraparteadal ron tan solo una fraccion de peso.
La resistencia a la tension del aluminio aleadoeesa de 65.000 psi, 0 cerca de ¥4 (cuarto)

de la del compuesto kevlar. El grado estructurdlag@n en fibra de kevlar se conoce
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como kevlar 49. El Aramid es un material para ust¢as partes del avion que estan sujetas
a alto esfuerzo y vibracion. Por ejemplo, algunesod disefios avanzados de helicépteros
han hecho uso del aramid para fabricar las palbsotts principal. La flexibilidad que
ofrece este material permite que la pala se dohligesza en vuelo, absorbiendo mucho
esfuerzo. En contraste, una pala echa de metardééssda rajaduras de fatiga y esfuerzos

mas pronunciados bajo las mismas condiciones.

Taladrar el aramid es un problema ya que cuandplpea el taladro, este puede agarrar
una fibra y halarla, hasta que esta se estire Bnste de rotura, generando un borde
Belloso; si este borde que se ubica alrededorsibuecos o soldaduras del sujetador no es
sellado, esta podria actuar como una mecha y aselripolvo; el cual en forma de agua,
aceite, combustible o liquido hidraulico probablateeno dafiara las fibras de aramid, pero
si puede causar problema con el sistema de resima@ usa, ocasionandole deterioro y

posible separacion de las capas o laminas quagarte

La pelusa que se tendria alrededor del hueco tanphiéde evitar que un sujetador ajuste
apropiadamente lo cual puede causar que la jurjitada falle. Algunos fabricantes
recomiendan el uso de la fibra de vidrio para r@p&l material aramid porque una

cantidad pequefia de polvo puede evitar que el drampalme adecuadamente.

» Carbono/Grafito: A los americanos les gusta mucho el término grafitentras que a
los europeos les gusta el carbén. Carbdn descabvectamente la fibra ya que no tiene
estructura de grafito; sin importar como le llanesta se ordena es por nimektos
compuestos de carbén/grafito son usados para &lmicnponentes estructurales primarios
tales como las costillas y superficies de la pal aa, esto ayuda a que hoy en dia los
aviones grandes pueden ser disefiados con un nimeroreducido de mamparos de
refuerzo, costillas y larguerillos, gracias a l@a aksistencia y rigidez de los compuestos de
fibra de carbdn. Estas fibras de carbdn/grafito m@s fuertes y resistentes a compresion
gue el mismo kevlar, sin embargo es mas quebra8eemplean técnicas especiales de

control de corrosion cuando los materiales de cdgoafito estdn en contacto con alguno
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de aluminio, ya que estos podrian producir ciepo tle deterioro. Usualmente se usa con
barrera una capa de fibra de vidrio, y el alumesoanodinado, cebado y pintado antes de

ensamblarlo.

» Boro: Las fibras de Boro se hacen depositando un elengsmnto de un filamento
delgado de tungsteno, la fibra resultante cercadOpilgadas de diametro, tiene excelente
resistencia de compresion y rigidez, y es extremadée dura. Ya que el boro puede ser

peligroso de trabajar, junto con su alto costeemiasado cominmente en la aviacion civil.

Al disefiar un componente compuesto que necesite tasistencia como rigidez asociado
con el boro, muchos fabricantes en la aviacién estian utilizando materiales compuestos

hibridos de aramid y carbono/grafito en cambiobaeo.

» Ceramica: Las fibras de ceramica son utilizadas en dondeesesita resistencia a la
temperatura. Esta forma de compuesto retendra yamparte de resistencia y flexibilidad
a temperaturas hasta los 2200 F°. Las tejas salpkataforma de lanzamiento al espacio
estan hechas de un compuesto especial de ceran@as gesistente al calor y que a su vez
lo disipa rapidamente. Las paredes corta fuegmesthas a menudo de compuestos de

fibra de ceramica para disipar el calor.

Entre algunos tipos de fibras de ceramica se &éarburo de silicona, alumina (al 203),

nitrato de silicona entre otras.

» Conceptos sobre el aluminioEl aluminio es un material relativamente nuevo algo
mas de 100 afos de vida, de igual forma sus afgimas y grandes ventajas lo son. A pesar
de su corta vida en varios tipos de industria eaolucionado estos mercados llegando a
producir productos de muy alta calidad. Este elémgnsus extraordinarias ventajas,
convertido en pilar de numerosas fuentes de irgastin en campos in imaginados por el

ser humano es el motivo que ha alentado a conocerlo
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Ya que este elemento interviene de alguna forntadas las realizaciones y actividades de
la humanidad y precisamente en aquellas que sé&deoais mas avanzadas técnicamente se
resalta el futuro que vislumbra como una gran esigan de su produccion,

fundamentalmente por las ventajas que ofrece ssucaom

El aluminio reemplazd rapidamente a la madera,cetcay otros materiales. El primer
avion integramente construido en aluminio se caogdtren 1920 y desde entonces la
amplia mayoria de los aviones se fabrican en alemynaleaciones correspondientes.
La combinacion de bajo peso y fortaleza lo haceaterial ideal para la produccién en
masa de aviones comerciales. Ciertas aleacionatudenio brindan resistencia adicional
para aviones que vuelan a grandes alturas y quéereq un mayor esfuerzo estructural. El
aluminio es el principal componente en la avia@g@tual, totalizando alrededor del 80%
del peso de una aeronave. Un Boeing 747 tiene mpacamente 75.000 Kg. de aluminio.
Dado que el metal es resistente a la corrosiomiasie@erolineas no pintan sus aviones

ahorrando cientos de kilos en el peso de las agesha

Este material no se corroe como el acero u oteei@nes y una estructura de automotor
con estos materiales dura entre tres y cuatro veéssque una de acero. El aluminio no
reacciona con la mayoria de los materiales compae$o que puede transportar diversas
cargas sin afectar sus propiedades y la segurgdpeerida de la carga. Los componentes de
aluminio pueden reducir hasta en 1.800 Kg. el msain camion, mas aun la de una
aeronave; por lo que éste podra transportar unameayga sin exceder los limites de peso.
Durante la vida util del vehiculo, se ahorrara €is a veinte veces la energia que requiere

la produccion del aluminio a incorporar.

2.2. MARCO TEORICO.

2.2.1.Estructuras principales en el acrolite: Se destacia estructura Alar:
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» Estructuras alares que se pueden aplicar al acrobt La construccion del ala es
basicamente la misma en todos los tipos de aerspage las mas modernas aeronaves
estan hechas en su totalidad de metal, pero emes/imas viejos estan construidas de
madera y de tejido.

Lo mas importante en el disefio de un ala es mansenforma aerodindmica; un ala debe
construirse para sostener su forma incluso bajersion extrema. Basicamente, el ala es

un armazén compuesto de spars, ribs, y posiblensénegers.

Figura 6. Ejemplo de una estructura alar en madera.

1. Spars.

. Leading edge.

. Trailing edge.

. Wing tip.

. Stringers.

. Struts or External braces.
. Internal braces.

. Aleron.

0. Skin.

e B R e

= AD 0o

Estructurade unalaen madera;' tejido (tela).

Fuente: Los autores.

La figura 6 sefiala: losSpar (vigas) son los miembros principales del yalestos se
extienden a lo largo de esta (el crosswise deldjee Toda la carga soportada por el ala es
llevada finalmente a los spars. En el vuelo, laZaale las maniobras aéreas se ejerce
contra la piel. De la piel, esta fuerza se trarsiitas costillas (Ribs) y entonces al spar.

La mayoria de las estructuras alares tienen das,spao en el frente y otro en la parte
posterior. El spar frontal se encuentra cerca deldode ataque (Leading edge) mientras el
trasero esta aproximadamente dos-tercero del lwrdaga (Trailing edge). Dependiendo
del disefio de las cargas durante el vuelo, algdedas alas hechas de metal tienen hasta

cinco spars. Ademas del principal spar, hay un roferastructural corto que se llama spar
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del aleron y se encarga de soportar las fuerzagliadmicas que se ejercen sobre esta
seccion de ala.

Las costillas (Ribs) son las partes de un ala gpertan el material con que se recubre el
ala y proporciona la forma del perfil. Estas ctailson llamadas costillas formadoras y su
propésito primario es proporcionar la forma de ibefMigunas pueden tener un propésito
adicional de llevar ciertas cargas que se origidarante el vuelo, y éstas se llaman
costillas de compresion.

Las estructuras alares mas simples se encuentariaTes civiles ligeros. Las estructuras
alares de alta-tension seran mas complejas y redgg$ucomo aquellas que encontramos en

aviones de tipo militar.

Figura 7. Esquema de las alas en el acrolite.

Acrolite. Tipo de estructura alar. Biplano.

Vista Superior.

Vista Frontal.

LB
NS

o

Fuente: Los autores.

En la figura 7 se representa la configuracion éddiacrolite, se muestra la vista superior y

una vista frontal en las cuales se destaca la ooafion biplano.
» Revestimientos alaresEl revestimiento de la estructura del ala prooraia la misma

una forma aerodinamica para alcanzar el maximoimegadto, forma parte del ala y se

conocen dos tipos de revestimiento: un revestimi@aisivo 0 de tela y un revestimiento
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resistente o activo; este ultimo es realizado dwpa metalica, que contribuye a soportar
los esfuerzos de traccion, compresion, flexiorsifor y corte. Contribuye a la resistencia
estructural y permite eliminar piezas de refuerdesla estructura del ala obteniéndose
estructuras fuertes vy livianas. La contribuciéon mekestimiento a la resistencia de flexion
del ala depende de su grado de arrugamiento y magutlasticidades la propiedad que
tienen los cuerpos de recuperar su forma primit@ando desaparecen las fuerzas
exteriores que la deforman), los esfuerzos de itmacno ofrecen dificultades por mas
delgadas que sean las chapas.

Para resistir la compresion se refuerzan las chapabante perfiles Y 6 Z, o bien con
laminas onduladas que se fijan a la parte infetfeolas mismas, los esfuerzos de corte son
resistidos sin deformaciones si la chapa tienesespguficiente; el revestimiento se fija
sobre la estructura del ala mediante remachess Eftben ser de cabeza hundida para

ofrecer la minima resistencia al avance.

» Sujeciones alares que se pueden aplicar a la esttu@ alar del acrolite: Existen

diversas conformaciones de sujeciones entre ldsssa destacan:

Figura 8. Tipos de sujeciones alares.

710

Externally Braced.

e T

Semicantiliver. Ala baja. Semicantiliver. Ala alta.

__ﬁ_.—

Full Cantilever. Ala baja. Full Cantiliver. Ala alta.

Fuente: Los autores.
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En al figura 8 se sefialan tres sistemas para degrgdmo se atan las alas al fuselaje de la
aeronave; los cuales depende de los estresesositarmue sera sometida la estructura
interior del ala. La estructura del ala méas fuegd-ull cantilever que se ata directamente al
fuselaje y no tiene otro tipo de estructuras ex®imue lleven alguna clase de estreses. El
disefio semicantilever normalmente tiene una, oaguilps, alambres 6 estructuras externa
de apoyo o pavoneos atados a cada ala y al fustlajala externamente asegurada es

tipica del biplano (dos alas puestas una sobrig@l @on sus apoyos (Struts).

Figura 9. Esquema de la sujecion alar en el acrodit

Acrolite. Tipo de sugecion alar. Externamente asegurada.

Vista derecha.

Vista Frontal.

Fuente: Los autores.

La figura 9 muestra que el ala del acrolite estareamente asegurada la cual es tipica del

biplano (dos alas puestas una sobre el otro) coaayos (Struts).

2.2.2.Descripcion del acrolite. GeneralidadesEl Acrolite es un avion tipo
Biplano que puede ser disefiado para uso caserdadneedida que se estudie su estructura
y se aplique una serie de materiales a ella s&ammhvertir en un proyecto interesante para
la aviacion acrobatica. Es un aeroplano muy ecocdryi de facil construccion, no se

necesita un espacio muy grande para su ensamhblééyminos de economia resulta ser un
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aeroplano relativamente no costoso para aquellesegtén interesados en la aviacion

acrobatica en Colombia.

Actualmente en el mundo se encuentra una grandeatiele aeronaves disefiadas para
aplicar a esta categoria, el inconveniente de tedéss es su alto costo ya que estan

equipadas con plantas motrices de un gran tamafio.

La velocidad de pérdida de un aeronave esta detadaiprincipalmente por el area de sus
alas. Como este avidn esta disefiado bajo los estBdanadienses para aviones livianos;
se debe cumplir que la velocidad de perdida a uagedad sea menor a 45 MPH segln
esta regulacion; por lo tanto para lograr esto enmonoplano y aun soportar las 6
gravedades a que estan sometidas las estructurastelwuna acrobacia habria sido

necesario que la estructura del ala fuera demapieshkda.

Debido a lo anterior se escogié un avion con etra@lar biplano, estas aeronaves tienen
un area alar media para su peso y son muy fuestedala la caja y la configuracion propia
de este tipo de disefio, tienen una resistenciadia@mica mayor que los monoplanos
debido a la interferencia entre las alas; recordequee su configuracion alar es una sobre
otra separadas por un apoyo (strut). De la talilasia la tabla 3 se clasificara el tipo de

avion que es el acrolite, sus especificacionesafésy sus caracteristicas de desempefio.

Tabla 1. Especificaciones generales del acrolite.

Acrolite: 1B Light Aircraft

Nombre: Acrolite

Modelo: 1B

Tipo: Biplano deportivo liviano de un solo
puesto.

Construccion: Fuselaje en tubo de aluminio soldadq,
ensamble de cola en tubo de aluminip
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ribeteado, la caja del ala esta cubiertd

con una lamina de madera.

=

Fuente: Los autores.

Tabla 2. Especificaciones fisicas del acrolite.

Engine 80 hp Rotax 912 75 hp Rotax 618 65 hp Rotax 582

Caja reductora. 243t01 258t01 258t01
Hélices. 68 x 48 66 x 46 64 x 44
Perfil. GA30U-212

Envergadura. 20 ft. x 2

Area alar. 133 sq. ft.

Relacion de aspecto. 9to 1

Longitud. 17 ft.

Longitud de cola. 10 ft.

Area frontal fuselaje. | 6 sq. ft.

Area parasita fuselaje.| 2.8 sq. ft.

Area horizontal cola. | 19.5 sq. ft.

Area vertical cola. 11 sq. ft.

Area del elevador. 9 sq. ft.

Area del timon. 4 sq. ft.

Area del aleron. 15.5 sq. ft.

Coef. de volumen cola| .331

Horizontal

Coef. de volumen cola| .028

Vert.

Capacidad de combusf. 9 GAL U.S.

Peso en vacio. 500 Ib. 480 Ib. 480 Ib.
Peso maximo. 800 Ib. 750 Ib. 750 Ib.
Span loading 20.0 Ib./ft 18.7 Ib./ft 18.7 Ib./ft
Carga alar. 6.0 Ib./sq. ft. 5.6 Ib./sq. ft. masq. ft.
Carga de poder. 10 Ib/bhp 10 Ib/bhp 11.5 Ib/bhp

Fuente: Los autores.

Como se puede observar en la tabla 1 el acratite tvarias modelos, el que se eligi6 fue el
modelo 1B que es una evolucion de la primera versé acrolite, es para una sola persona

y segun la normas canadienses para regulacioneséagicas (CAA) es un avion tipo
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liviano deportivo por su peso. Fuselaje tipo tressaluminio soldado y la estructura alar

esta hecha totalmente en madera.

La tabla 2 muestra que el acrolite puede trabajar tces clases de motor distintos; la
diferencia radica en la potencia que estos gen&arligio el motor Rotax 912 y del cual

se sefalo las caracteristicas que proporcionalia @bla de las caracteristicas fisicas del
Acrolite. Se resalta el perfil alar con especifioaes militares GA30U-212, el ala tiene una
envergadura de 20 ft. X 2, un area alar de 133,3mé relacién de aspecto de 9 a 1, un

peso en vacio de 500 Ib, un peso maximo de 80Qttaycarga alar de 6.0 Ib/sq ft.

Tabla 3. Especificaciones de desempefio del acralite

45 mph 42 mph.

Power off stall speed

Power on stall speed | 40 mph 38 mph

Landing speed 55 mph 53 mph

Maneuvering speed 70 mph.

Maximum level speed 115 mph 125 mph 110 mph
Never exceed speed | 135 mph

Cruise speed @ 5000 rpm 100 mpHh. @ 5600 105 mpl®. mph
Best glide speed 50 mph

Best rate of climb 1800 fpm 1900 fpm 1400 fpm

Best climb rate speed | 65 mph
Best climb angle speed| 55 mph.

Range 250 sm.
Take off distance 500 ft.
Landing distance 500 ft.

Fuente: Los autores.

De las especificaciones de desempeio presentadasadia 3 se destaca que la velocidad
de entrada en perdida de 40 MPH esta dentro demides estandares para este tipo de
aeronaves segun La CAA, tiene una excelente veldalé ascenso y con algo mas de 150
metros de distancia de aterrizaje como de despégues recomendable sobre pasar los
135 MPH ya que la estructura general del acroéiteesia expuesta a fuerzas de gravedades
y cargas alares mayores para las cuales no fuBadisepor lo tanto la velocidad maxima
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gue se establecio dentro de los limites de seglddeablecidos es de 115 MPH. Se destaca
también la velocidad de maniobra de 70 MPH ya queomsiderablemente alta para un

biplano con alas de madera.

2.2.3.Andlisis estructural: Conformacion de la estructura alar del

acrolite se destaca lo siguiente:

» Configuracion alar original: Tomados como referencia los planos adquiridos, se
puede definir que la configuracion alar originalreere basicamente a las caracteristicas
de diseiio de las alas que actualmente posee ellanad®lite, y que entre las cuales

encontramos:

» Perfil: El perfil utilizado en el modelo original es un GA3212 de tipo semi-

simétrico, que fue diseflado por Harry Ribblett.resalta por tener una baja resistencia
aerodinamica y por presentar excelentes cara@tadsie maniobrabilidad en situaciones
de stall. (A continuacion se mostrara una tablaparativa, con diferentes caracteristicas

gue presentas varios perfiles; entre ellos el GA2QP)).

Tabla 4. Caracteristicas de perfiles aerodinamicos:

Propiedades en dos dimensiones
Numero de Reynold’s =6 X10"6

Caracteristicas para los valores de coeficiensudtentacion (I/d): 0.1, 0.4, 0.6

Airfoil Drag Coefficient Max. Ld Ld@ Ld@ Max.

Values @

Shape Cm.ac Cl= Cl=  Section
Cl= Cl= CI= Cl= 4 6 Cl
A A4 .6 1

0009 .0057 .0060 .0068 0.0 17.54 66.67 88.23 1.32

0010-34 .004%.0065 .0076 0.0 23.26 61.53 78.94 .75
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0012
1412
2412
4412
23012
63-212
63-412
63-415
64-412
64-415
64A212
64A215
65-212
65-412
65-415
66-212
66-415
747A315
747A415
GAW-2

NLF(1)-
0215F

NLF(1)-
0416

LS(1)-
0413

.005&
.0058
.0065
.0064
.0061
.0045
.0056
.0052
.0059
.0052
.0046
.0045%5
.0040
.0055
.004¢6
.0033
.0057

.0050
.0063
.0072
.0074

.0063

.0085

.0066
.0060
.0061
.0063
.0063
.0045
.0048
.0052
.0046
.0050
.0045
.0048
.0051
.0042
.0042
.0056
.0039
.0044
.0044
.0055
.0064

.0058

.0080

.0076
.0068
.0071
.0062
.0065
.0063
.0052
.0055
.0051
.0051
.0072
.0071
.0072
.0053
.0045
.0076
.0042
.0048
.0048
.0070
.0046

.0053

.0080

0.0
-.025
-.04
-.09
-.013
-.035
-.075
-.07
-.073
-.07
-.04
-.037
-.035
.07
-.068
-.03
-.074
-.012
-.03
-.10
-.13

-.10

-11
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17.24
17.24
15.38
15.63
16.39
22.22
17.85
19.23
16.94
19.23
21.74
22.22
25.0

18.18
21.74
30.30
17.54
20.00
15.87
13.89
13.51

15.87

11.76

60.61
66.67
65.57
63.49
63.49
88.89
83.33
76.92
86.96
80.00
88.89
83.33
78.43
95.23
95.23
71.43

78.94 1.59
88.23 1.57
84.50 1.69
96.77 1.64
92.31 1.76
95.24 1.58
115.38 1.73
109.09 1.64
117.64 1.67
117.64 1.60
83.33 1.50
84.50 1.50
83.33 1.46
113.21 1.61
133.34 1.58
78.94 1.45

102.56 142.85 1.57

90.90
90.90
72.73
62.50

68.96

50.00

125.0C 1.36
125.0C 1.42
85.71 2.04
130.4C 1.72

113.21 1.87

75.00 2.07



GA(PC)- .0073 .0073 .0072 -.045

1

The following are a sample of Harry Riblett's sens for

general aviation

GA30U-
212

GA30U-
315

GA30U-
412

GA30U-
415

GA35U-
312

GA35U-
315

GA35U-
412

GA35U-
415

GA37U-
312

GA37U-
315

GA37U-
412

GA37U-
415

13.7C 54.79

83.33 1.80

.0060 .0060 .0070 -.055 16.67 66.67 85.71 1.59

.0065

.0065

.0070

.0060

.0060

.0070

.0060

.0060

.0055

.0070

.0065

.0070

.0065

.0070

.0055

.0060

.0055

.0060

.0055

.0055

.0052

.0058

.0075

.0070

.0075

.0060

.0065

.0060

.0065

.0055

.0055

.0055

.0058

Fuente: Perfiles, por Harry Riblett

-.055

-.07

-.07

-.055

-.055

-.072

-.073

-.06

-.06

-.072

-.072
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15.38

15.38

14.28

16.67

16.67

14.28

16.67

16.67

18.18

14.28

15.38

57.14

61.53

57.14

72.72

66.67

72.72

66.67

72.72

72.72

76.92

68.96

80.00 1.67

85.71 1.70

80.00 1.80

100.0C 1.58

92.30 1.70

100.0C 1.65

92.30 1.82

109.09 1.54

109.0¢ 1.68

109.0¢ 1.61

103.44 1.78



Foto 1. Conformacion de las costillas.

Fuente: www.hangar57.com

» Costillas: Usando el perfil GA30U-212 como base, se constaryéas costillas con

madera sitcka spruce pino (trabajada especialngent@ aviacion), de forma que estas
tenian estructura interna, es decir, estdn comgmiestr largueros en sentido longitudinal y
gue a su vez estan localizados en la periferiapdeil, y en su interior encontramos
estructura de tipo armadura, la cual posee barrasrtido vertical y diagonal, que estan

sujetos a los largueros periféricos del perfil easupuntos llamados nodos.

Las costillas se encuentran divididas en dos palésscuales son pegadas a la parte
posterior y anterior de la viga principal (main gpaecibiendo el nombre de costilla de
borde de ataque (leading edge rib) y costilla deddade fuga (training edge rib),

respectivamente. Para la construccion del ala; sstacompone por nueve costillas

uniformemente distribuidas a lo largo de la mismi@e se muestra en la foto 2.

» Vigas o largueros transversalesSe sabe que la mision de los largueros en elsala e
soportar los esfuerzos de flexidon y torsién a los gstd expuesta la aeronave durante el
vuelo, debido a la accion del aire.

Teniendo en cuenta la configuracién original, etr@omos que las alas poseen una viga
principal o larguerillo transversal de tipo dedrgjdonde las partes superior e inferior se
llaman platabanda superior y platabanda inferigpeetivamente, y la parte central se

denomina alma del larguero.
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En los largueros de madera de tipo cajon el alnfease con madera terciada, mientras que
las platabandas superior e inferior son listonebtones de poco espesor de madera (sitcka
spruce), introducidos en la misma. En esta cordigdn se encuentra también, que la
forma de sujecion de la platabanda tanto supeaprocinferior con la madera terciada de
sus costados se adhiere con pegamentos sinté&tmme (esina epoxica). En algunos casos
en la parte anterior al alerén se encuentra unansiagviga o largurilla de tipo macizo, que
de igual forma va desde la costilla de raiz hastacdstila de la punta del ala;
incrementando asi la resistencia total de la mignala configuracion original del ala se
encuentra también que en el borde de ataque dgb@lda parte frontal del leading edge
rib), se encuentra un larguero de tipo macizoual debera ser tallado de tal forma, que
continué con la forma del perfil. Para el casoaltoto 3 se observa un ala en madera con
dos vigas principales; la configuracién alar debhie solo posee una viga principal. Este

larguero también se encuentra adherido con pegarsgtético.

Foto 2. Encostillado en madera a la viga principal.

Fuente: www.hangar57.com

» Accesorios En la estructura de un modelo biplano, se obseuwa es de gran

importancia la sujecion entre las alas y el fusejagntre las alas mismas ya que las fuerzas
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aerodinamicas podrian entorpecer las caractesdtieasuelo y desempeiio (performance),

del avion.

Es entonces que en la configuracion original dealas del acrolite, se utilizan cinco (5),
accesorios diferentes; de los cuales dos (2), asujiets alas al fuselaje, y los restantes
servirdn de apoyos para los refuerzos que se emanam las alas. Cabe destacar que estos
accesorios son construidos en aluminio 2024-T3jeya] tipo de sujecion a la estructura de
madera, es mediante tornillos pasantes y comoofijagha tuerca, con sus respectivas
arandelas a ambos lados. Estos accesorios tandmén 1a funcion de distribuir las cargas

entre las dos vigas principales, ya que estanasugeestas dos.

» Ensamble y laminado de un alaPara empezar la construccion de las alas es mecesa
agrupar y tener detectada cada una de las pieeda ganforman.

Para empezar se debera tener los planos de camétrundicandonos la ubicacion de cada
una de las costillas, vigas principales y secuadapuntos de pegues. Luego se empieza a
armar la estructura colocando la viga principaserpuesto y adhiriendo las costillas tanto
del borde de ataque, como las del borde de fugayen estas costillas estan en su puesto
se debera proceder a la instalacion del largueeccquformara el borde de ataque y el que
servird de soporte para las bisagras de los alerthea vez con la estructura armada, se
procede a ubicar los accesorios de fijacién dels al fuselaje; midiendo y comprobando
su ubicacién con respecto al plano se perforard instalaran los tornillos pasantes y las

tuercas de sujecion, de didmetro y longitud regosti

Foto 3. Ensamble y laminado de un ala.

Fuente: www.Acrolite.com
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Al tener los accesorios instalados se procede mé#arel ala con madera terciada (triples),
sobre toda la superficie tanto superior como iofediel ala, adhiriéndola con pegamento
sintético (resina epoxica). Luego de terminadaalaimhacion; como se muestra en la
fotografia 3 se entra en el proceso de pulimentecybrimiento con tela para su posterior
pintado; estas ultimas etapas de construccién clomes el caso de la laminacién y

recubrimiento con tela generaran una gananciasileteacia estructural.

» Dimensiones y caracteristicasEstas dimensiones son caracteristicas de los ession
biplanos, teniendo una envergadura pequefa (tan2€oft), claro esta, que esta distancia
se duplicaria por tener también una superficieesimtiora superior. Por otro lado se tiene
gue la cuerda tiene una longitud de 40.25 in, gamtlr un area o superficie total de 133 sq
ft; dando una carga alar de 6.0 I/sq ft. Estasctanigticas le proporcionan al modelo un
gran (performance) desempefio y maniobrabilidadas b&locidades.

El conjunto del avibn con esta configuracion des gimesenta para vuelos de tipo
acrobaticos limitantes en las fuerzas de gravedadas cuales se podria someter, en el
caso del acrolite, puede sobrepasar mas de 6 g@eepositivas y 4 gravedades negativas;

limitandolo a realizar maniobras que estén pordaer estos limites.

2.2.4.Materiales en el acrolite Caracteristicas representativas de la maderaedsl p
total de una pieza de madera esta dado por la si@mpeso del agua que contiene la
madera y el peso de ella en si. La cantidad de aguéa madera puede contribuir
significativamente al peso total de la pieza, lleyapara las especies de pino a mas de 200
%. La madera de pino que comunmente se usa ensefiadiy construccion con un
contenido de humedad de 15 % tiene pesos que va@0de 710 kg/m3.

Contenido de humedad % = (peso de agua X 100k6 (ge la madera anhidra) La madera
de pino recién aserrada puede tener un contenittordedad hasta de mas de 200 %. Esta

misma madera después de secada al aire libre ostefa ese puede adquirir en las

52



madererias con contenidos de humedad de 7 a 50d%irmapdamente. La humedad dentro
de la madera se localiza principalmente en dossza@ralos huecos o luces de las fibras
como agua «libre» y en las paredes celulares cgua <fija». Al someter madera himeda
a algun proceso de secado, el agua libre en laobuwie la fibra es la primera y mas facil
de extraerse, siguiéndole el agua fija. A el cadtende humedad de la madera
correspondiente a la humedad que queda saturasmgatdades celulares (toda el agua libre
en los huecos de las fibras ha sido extraida qaedamcamente el agua fija en las paredes
celulares) se le llama punto de saturacion debla f{PSF), siendo el intervalo de valores
para la madera de pino de 25 a 30 %. Es muy immpertaeialar que todas las
caracteristicas de la madera, en especial suaesistmecanica, cambian notablemente

dependiendo de su contenido de humedad.

Existe poco control sobre el contenido de humedadtces la madera aserrada se pone a la
venta practicamente verde. En general el tratamigatia madera bajo techado, apilada de
tal manera que el aire circula libremente entrepiazas es uno de los parametros que
aportan a un incremento de la humedad en el comp®iyeproporcionalmente al peso de
esta; de igual forma la resistencia de la madeeasgucorta directamente del arbol o de

otro; aunque sea de la misma clase de arbol; loreisma.

» Caracteristicas representativas de los materialesompuestos:La figura 10 muestra
las diferentes partes donde se puede aplicar losrialas compuestos en un avion. Estas
partes se identifican por colores y son los quiesdran en consideracién para establecer

una reduccién de peso considerable.

Las estructuras compuestas estan hechas de unanecidb de materiales en forma de
tejidos, fibras, espumas y material de nucleo losles estan pegados por una matriz o
sistema de resina.

El compuesto mas simple se compone de dos elememtasmatriz o aglomerante y un
material de refuerzo (la fibra). Para tener uneomgpmbinacion de estos dos elementos, se

puede encontrar la matriz en diferentes formasedas cuales se tiene: forma liquida, en
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pelicula, en pasta y en espuma; por otro lado étmabde refuerzo es de forma sélida,
cuando estas substancias se combinan y se dejan tarparte formada adquiere la
fortaleza; la cual posee caracteristicas de amtropaenentes. Existe también la posibilidad

de introducir un tercer componente en forma de aterial de nucleo.

Figura 10. Aplicacién de materiales compuestos eh@-17.

FL

o

O Carbonepoxy. I Aramid/dupont nomex.
B Carbonaramid/epoxy, Bl Avamidfoam core.

Il Glass-fiber. Remforced plastic. I Carbon/dupon nomex.

Ejemplo de aplicacion de materiales compuestos del avion C-17

Fuente: Curso béasico materiales compuestos.

La mayor ventaja es la alta fortaleza y relaciépes que estos materiales pueden brindar.
El peso es una de las consideraciones claves patsoede algun material en la
construcciéon de aeronaves. Si el peso puede sminalio o reducido, mas carga,
combustible o pasajeros van a poder ser transparitdde igual manera se tiene que

considerar de manera apropiada el costo de logialateutilizados para poder establecer
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una relacion equitativa entre peso y costo, esge@8n el presupuesto que se tenga para un

proyecto de este estilo.

» Orientacion de las fibras: Existen vectores de resistencia que se denomilnegups
de grado 0°; segun la ciencia de las fibras; ledesureaccionan a una carga axial, como a
la que estaria sujeta la pala de un rotor, plieglesA5° para reaccionar a vectores

tangenciales o pliegues de 90° para reaccionagastaterales.
La figura 11 muestra basicamente la direccion de fiaras que se nombraban
anteriormente. Se destaca que la orientacion dibras para cargas axiales es de cero

grados, las cargas tangenciales a 45 grados wrigasclaterales a 90 grados.

Figura 11. Orientacion de las fibras.

0. Cargas axiales.
45. Cargas tangenciales.

45, Cargas tangenciales.

90. Cargas laterales.

Orientacion de las fibras.

Fuente: Los autores.

b Caracteristicas representativas del aluminio:Se Considera que este elemento
metélico es ligero y resistente con un peso espedie 2,7 g/cm3 lo que representa un
tercio el peso del acero. Su resistencia puedetadapa la aplicacion que se requiera
modificando la composicion de su aleacion, muysteste a la corrosion; este material
genera de forma natural una capa de 6xido quede hauy resistente a la corrosion. Los
diferentes tipos de tratamiento de revestimienwdpn mejorar aln mas esta propiedad ya
gue resulta especialmente util para aquellos ptoduque requieren de proteccion y

conservacion como lo son las alas de una aeronavmgdio a que esta expuesto.
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Con relacién con su peso es casi dos veces mejoelgeobre. Esta propiedad casi no es
mencionada pero se debe resaltar su gran impaatdanto aerodinamicamente como
estructuralmente; es ddctil, tiene una densidaad punto de fusion bajos. Esto permite que
los productos de aluminio se fabriquen en una fasg proxima al disefio final del

producto.

Las aleaciones de aluminio son ligeras, fuertes fadil formacién para muchos procesos
donde el metal mejore sus caracteristicas supads;itales como resistencia al desgaste o
a los agentes atmosféricos, o también con finesrdieos. Las aplicaciones de estas
aleaciones se pueden efectuar por procedimientagald@nizados, por inmersién en el
metal fundido u otros sistemas; son faciles derehka, fundir o maquinar y aceptan gran
variedad de acabados. Por estas propiedades figidascas y metallrgicas el aluminio se

ha convertido en el metal no ferroso de mayor uso.

Teniendo en cuenta su fabricacion el aluminio edezhento metalico mas abundante en la
Tierra y en la Luna, pero nunca se encuentra emddibre en la naturaleza. Se halla
ampliamente distribuido en las plantas y en cakiddas rocas sobre todo en las igneas (Se
dice de las rocas volcanicas procedentes de la emfigsion existente en el interior de la
Tierra.) que lo contienen en forma de mineralesatianinio silicato. Cuando estos
minerales se disuelven, segun las condiciones gagnes posible precipitar el aluminio en

forma de arcillas minerales, hidréxidos de alummi@ambos.

» Aleantes y clasificacion de las aleaciones de alurin: Las propiedades del aluminio
dependen de un conjunto de factores, de estos,aselimportante es la existencia de
aleantes. Con la excepcion del aluminio purisim®9® % de pureza), técnicamente se
utilizan so6lo materiales de aluminio que contiegms elementos. Aun en el aluminio

purisimo, las impurezas (Fe y Si) determinan en gradida sus propiedades mecanicas.
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Los elementos aleantes principales del aluminia sobre (Cu), silicio (si), magnesio
(Mg), zinc (Zn) y manganeso (Mn), en menores cadgd existen, frecuentemente, como
impurezas o aditivos: hierro (Fe), cromo (Cr) wriib (Ti). Para aleaciones especiales se
adiciona niquel (Ni), cobalto (Co), plata (Ag)iditLi), vanadio (V), circonio (Zr), estafio
(Sn), plomo (Pb), cadmio (Cd) y bismuto (Bi).

La clasificacion del aluminio y sus aleaciones s$@dd en dos grandes grupos bien
diferenciados, estos dos grupos son: forja y fuadicEsta division se debe a los diferentes
procesos de conformado que puede sufrir el alunyisias aleaciones. Dentro del grupo de
aleaciones de aluminio forjado se encuentra owrsidn clara, que es la del grupo de las
tratables térmicamente y las no tratables térmiogend.as no tratables térmicamente solo

pueden ser trabajadas en frio con el fin de aumsuteesistencia.

Conviene sefialar que dentro de las aleacionesf@gaalos grupos principales de las no
tratables térmicamente son: 1xxx, 3xxx y 5xxx. Derde las tratables térmicamente los
grupos principales son: 2xxx, 6xxx y 7xxx. En edtima division se encuentran las
aleaciones de aluminio con mayores resistenciag@muess, 10S grupos 2xxx y 7xxx, por lo

gue son las aleaciones mas indicadas para essgotrab

Entre las propiedades mas representativas de éasiahes de aluminio se resaltan las
siguientes: Compresion, flexion, corte y torsion; les materiales aluminicos se puede
admitir que el valor del limite de aplastamient8%, (parametro de la resistencia a la
compresion) es igual al valor del limite elasti¢g% de traccion; por lo tanto la resistencia
a la compresion o el limite de aplastamiento 0,2¥%eh importancia principalmente en las
piezas sometidas a compresion tales como cojigetdsccion; la resistencia a la flexion

en las aleaciones de aluminio se tiene en cuendalgmde fundicion, en aquellos casos en
que al realizar el ensayo de traccion no es pogeterminar el limite elastico con

suficiente exactitud a causa de su pequefio valor.
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La resistencia al cizallamiento es importante grealculo de la fuerza necesaria para el
corte y para determinadas construcciones. No exisres normalizados. Generalmente
esta entre el 55 y 80 % de la resistencia a lgitraccasi nunca se determina la resistencia
a la torsién, si se necesita una distribucion lideatensiones, puede considerarsela igual a

la resistencia al cizallamiento.
2.3. MARCO LEGAL.

2.3.1.Clasificacion del acrolite segun los Reglamentos Amauticos

Canadienses. Generalidaded:as siguientes caracteristicas del acrolite resul@en

apariencia fisica del Acrolite y su desempefio segliGAA.

Envergadura: 20 Pies. 6,10 metros.

Area alar: 133 Pies Cuadrados. 12.3561 metros adaslr
Peso Maximo: 800 Ib. 362.87 Kg.

Peso Vacio: 500 Ib. 226.80 Kg.

Longitud total: 17 Pies. 5,18 metros.

Altura: 6 Pies. 1.83 metros.

Potencia motor: 80 Hp.

Velocidad méaxima: 130 MPH. 209.21 Kilometros porého
Velocidad de crucero: 110 MPH. 177.03 Kilometros Ipara.
Velocidad de pérdida: 45 MPH. 72.42 Kilometros pora.
Ratio de planeo: 8 a 1.

Rata de ascenso: 1800 FPM.

Limites de carga: +5 a -2 Gravedades, (Limites paaniobras acrobaticas).

O 0O 0O O O o o o o o o o o o

Limites de carga: +6 a -4 Gravedades, (Limitesuesirales).
» Requerimientos aeronauticosAntes de realizar algun tipo de analisis o caladerca

de las cargas alares o0 modulo de elasticidad dadips de ala pueda soportar es necesario

reconocer algunos de los requerimientos de resistestructural de un avion.
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Segun la maniobrabilidad requerida para la misioprépésito de una aeronave, la
Administracion Federal de Aviacién Norteamericana FAA.), establecié un sistema de
categorias para aviones que pesan menos de 1i&8) Clasificadas comdORMAL,
UTILITARIOS y ACROBATICOS; entre los cuales se encuentra el acrolite. Con la
modificacion del material de la estructura alar a&blite se pretende que los factores de

carga que soporte estén entre los limites paraesiacrobaticos.

Tabla 5. Limites de carga para aviones de menos @2.500 Libras.

Categoria Limite del factor dearga
Normal +3,8 -1,52
Utilitario +4,4 -1,76
acrobatico +6,0 -4,0

Fuente: Reglamento Aeronautico Colombiano.

En los Reglamentos Aeronauticos Colombianos, sblesen los limites de carga segun el
peso de cada una de las aeronaves; para mendt2s@ielibras.
El acrolite se encuentra en el rango de categdiigana; se pretende que con las

modificaciones, se lleve el modelo a categorialatrca.
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3. METODOLOGIA.

3.1. ENFOQUE DE LA INVESTIGACION. Empirico Analitico.

El interés de este enfoque es netamente técnidentado a la interpretacién y

transformacion del mundo material.

3.2. LINEA DE INVESTIGACION DE USB/ SUB LINEA DE
FACULTAD/CAMPO TEMATICO DEL PROGRAMA.

La linea institucional de la Universidad de Sanr&awentura que se sigue en este trabajo
de investigacion es Tecnologias Actuales y Socielado que respecta a la sub linea de
investigacion que corresponde a las directricela d@cultad es Instrumentacion y Control

de Procesos. El campo tematico de investigacioprdgrama es Disefio y Construccion de

Aeronaves.

3.3. HIPOTESIS.

Mediante la propuesta presentada en el numerdl 868 responde a la pregunta ¢Coémo
lograr mediante una modificacion estructural disef@onaves acrobéticas con excelentes
condiciones de resistencia estructural y peso? eleng posibles respuestas son utilizar
materiales de avanzada en estructuras como laspalaseste caso aluminio y materiales
compuestos para aligerar el peso de la aeronavaiz&eun estudio estructural para
modificar la configuracién alar original y provede mas resistencia a esta estructura
mediante una viga secundaria ubicada en el bordagdedel ala. La implementacion de
estas nuevas caracteristicas estructurales; coneriab@s y modificaciones pretende un
alivio de peso en la aeronave. Todo esto se ciaamtif mediante programas CAE y CAD.
La configuracion alar modificada se definiria cofaorespuesta a la falta de resistencia
estructural que actualmente presenta el modelolitacrga que la exigencia de las

acrobacias estaran por encima de los limites recdau®s del modelo actual.
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3.3.1.Propuesta configuracion alar en aluminio: Se pretende una nueva
configuracion alar; se sugiere un material de abionén aleacién 2024-T3, dos spars uno
principal y otro trasero y remaches de acero; Ligsientes literales se dedicaran a
clasificar la serie de opciones que se podriarr teneuenta para la estructura alar que se
propone y sus principales partes, las cargas masdas durante el andlisis de la estructura

de madera; de igual forma se estudiaran en laotsteualar de aluminio.

Como es normalmente conocida, la funcién princigel cualquier disposicién alar es
producir sustentacién y soportar cierto tipo degaarque se originan en una aeronave
durante el vuelo, por lo tanto, la forma y estruetgue se propone desde el punto de vista
estructural se debera comportar como una viga apaesistir los siguientes esfuerzos que
causan estas cargas, Yy entre ellos estan: cargairgnicas (sustentacion y resistencia),
cargas debidas al empuje o traccion del motor,eeahs debidos a la deflexion de las

superficies moviles.

3.4. VARIABLES.

3.4.1.Componentes principales.Soportes principales: La forma de la seccién
transversal del larguero depende de la forma d#él, i altura, la resistencia exigida y el
material empleado; ya que hacia esta se diriggiinsautores como Paramonov y Roskam
del 70% al 80% de los esfuerzos que se produceantduel vuelo; es una pieza de vital

importancia. A continuacion se relaciones las apesoque se tiene en cuenta.

llustracion 1. Viga con seccién rectangular.

Seccion rectangular.

Fuente: Los autores.
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» Seccion RectangularEs macizo, pesado, economico y sencillo. llusbradi.

llustracion 2. Viga con seccion de canal.

Seccion canal.

Fuente: Los autores.
» Seccion de canal:Soporta mejor los esfuerzos que el rectangular,esibargo es
inestable bajo cargas de corte. Se lo utiliza solmo larguero auxiliar 6 para largueros

principales si se utiliza una seccion de canalaldhistracion 2.

llustracion 3. Viga con seccidn en | compuesta.

Seccion I compuesta.

Fuente: Los autores.
» Seccion | compuestala seccion | compuesta tiene la platabanda infgrisuperior
del mismo material, mientras que el alma es dadlife calibre y se fija a las paredes

mediante remachado. Ver ilustracion 3.

B Seccion en l:Posee unas paredes inferiores y superiores umedsnte el alma.

Seccién en L.

1

Fuente: Los autores.
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Seccion doble T:Tiene buena resistencia a la flexion y es liviano.

llustracion 4. Viga con seccion en doble T.

Seccion doble T.

Fuente: Los autores.

» Costillas: Se realizara especial mencion en las costillaskdeporque son uno de los
componentes principales de esta estructura alpupsta y de toda configuracién alar que

se pretenda. Las funciones principales de estésspson las siguientes:

Mantener la forma del perfil.

Transmitir las fuerzas aerodindmicas a los largiero
Distribuir las cargas a los largueros.

Estabilizar el ala contra las tensiones.

Cerrar las celdas.

Mantener la separacion de los largueros.

Proporcionar puntos de unién a otros componernes e aterrizaje).

©O O O o o o o o

Formar barreras de contencion en los tanques dbusiible.

» Clasificacion de las costillas segun su funciérCostillas de compresion: Unen los
largueros entre si. Transmiten, distribuyen equaatente los esfuerzos en los largueros y
se colocan donde se producen esfuerzos locales. smpre se disponen
perpendicularmente, pueden colocarse en diagonastilas maestras: Mantienen
distanciados los largueros y dan rigidez a los efgos; Costillas comunes: No son tan
fuertes. Su tarea es la de mantener la forma d#ll py&ansmitir las fuerzas interiores a los

largueros distribuyéndolas en varias partes des;elBostillas falsas: Solo sirven para
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mantener la forma del revestimiento y se ubicamneesit larguero y el borde de ataque o

fuga.

llustracion 5. Partes principales y secundarias degderfil alar.

Revestimiento

RevestimT]ﬂ /
77uer&( RFalsas costillas

Nervio Superior
Herraje

k \ Alma de la costilla

7 Herrajes

Alma de la
costilla Herraie

Fuente: Los autores.

En la ilustracion arriba se identificard cada uadas$ partes anteriormente mencionadas y
se tendran en cuenta como opcién en la posibleancenfiguracion de la estructura alar

del acrolite.

3.4.2.Componentes secundarioEntre los cuales se tienen:

» Falsas costillas:Partes de la costilla. Comprenden el nervio saopegl nervio inferior
y el alma (si es metélica se suele hacer estampadjpdrciona rigidez por deformaciones

verticales y diagonales.
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» Larguerillos.

k+ Refuerzos.

La primera opcion de eleccién se basa en la recidleale datos realizada en el marco
referencial; y se tomaron en consideracion paestauctura alar modificado en aluminio,
ahora se especificard la opcién escogida para pada que conforma la nueva ala

tomando en consideracion la clasificacion de coraptas mencionada.

3.4.3.Especificaciones fisicas del alaEn la ilustracion 6 se explica la
conformacion béasica y el aspecto fisico que sadepigra el ala en aluminio, tomando
como base la configuracion del ala original en madiel acrolite; se sefialaran sus partes

principales; de igual forma como se hizo con lauestira alar en madera.

llustracion 6. Esquema ala propuesta.

. Aluminio.

. Borde de fuga.
3. Borde de ataque.
. Costillas.

5. Falsa costilla.

. Alerdn.

. Spar del alerén.
. Spar principal.

. Herraje.

Fuente: Los autores.

En la ilustracién 6 se puede observar un nuevo oaemte que se conoce como aileron
spar 0 soporte del alerén. Con esta estructuracsementa la resistencia estructural del ala.
De otra forma las costillas son ahuecadas parardignel peso de la estructura y la forma

de unidn es por remachad@Para el registro detallado de la configuracion y
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especificaciones del ala en aluminio como de nzadet acrolite, ver modelamientos

alares y anexos.)

66



4. PRESENTACION Y ANALISISDE RESULTADOS.

4.1. MODELAMIENTO EN SOLID EDGE ALA EN MADERA.

Para ver los detalles del modelamiento del alairséeal anexo B.

llustracion 7. Ensamble ala de madera.

Fuente: Los autores.
En la ilustracion arriba se ve el ensamble dekalanadera; constituida basicamente por 9
costillas con construccion tipo armazon unidas por soporte principal de seccién

transversal rectangular.

llustracién 8. Borde de ataque ala de madera.

Fuente: Los autores.

67



En la ilustracion 8 se hace referencia a la puetapdrfil que se conoce como borde de
ataque; tiene un armazon de forma rigida dispuEstaapoyos transversales a 45 grados

gue aumentan su resistencia.

llustracién 9. Borde de fuga del ala de madera.

Fuente: Los autores.

La ilustracién 9 ensefia la forma del borde de fugm;la parte final del perfil; su
conformacion es una continuacion del armazon ridgieldoorde de ataque por lo tanto los

apoyos diagonales estan dispuestos a 45 grados.

llustracion 10. Viga principal ala de madera.

Fuente: Los autores.

En la ilustracion 10 se muestra la viga principal dla de madera; tiene una seccién
transversal rectangular. Sobre esta recaen de B0 g@lor ciento de los esfuerzos que

generan las cargan en el ala.
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llustracion 11. Perfil del ala de madera.

Fuente: Los autores.

En la ilustracion 11 se sefala el ensamble dellpkrfunion entre borde de ataque, viga
principal y borde de fuga; se puede ver toda lpadi€ion del armazén rigido y la forma

fisica del perfil.

4.2. ANALISIS DE FACTORES DE CARGA ALA EN MADERA.

Cuando el acrolite se enfrenta a una rafaga vemicaealiza una maniobra acrobatica
mientras se encuentra en vuelo nivelado, estastamedesplazarlo; Sin embargo toda
aeronave tiende a permanecer en su trayectoriaale gebido a su propia inercia por esto
se resisten al desplazamiento. La habilidad queetiel acrolite para resistir este
desplazamiento se debe en gran parte a su cordignrhiplano y la capacidad alar que

posee.

La carga alar de un avién es igual al peso brwdalidio por la superficie alar; la del
acrolite esta en 6.0 Lb/Sq ft. La superficie alar acrolite no se modifico, el cambio se
produjo en los materiales del ala lo que origina disminucién de peso (En el capitulo 5,
se establecieron las relaciones de disminuciong@esie para la modificacion; referirse a la
tabla 9, configuracién de los agujeros para lailtkmspagina 94) y de esta forma se elevo
su capacidad de maniobrabilidad ya que cuando nsgola carga alar o cuando mas carga

transporte el avidn, mayor serd su resistenciaeapldzamiento ocasionado por una
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maniobra brusca o rafaga. En la figura 12 conseegemte, la aceleracion vertical tiende

a ser menor cuando mayor sea la carga transportada.

Figura 12. Fuerzas que actuan en el acrolite.

Fuerza centripeta.

Sustentacion efectiva. =9

Sustentacion total.

Angulo de inclinacion
o alabeo. ﬁ

Fuetza centripeta.

Fuente: Los autores.

Los vuelos en virajes y maniobras producen un efectla velocidad de pérdida el cual es
similar al efecto del peso. Para que el acrolisdige un viraje coordinado exige que la
componente vertical de la sustentacion sea igsal peso y la componente horizontal sea
igual a la fuerza centrifuga que se produce y da gwmnera el acrolite en un giro
coordinado desarrolla una sustentacion mayor a&sa p como resultado experimenta un

aumento en la velocidad de pérdida.

Los cambios bruscos de sustentacion son el prodigctos cambios de angulos de ataque
a que esta expuesto el acrolite en una maniobistog @ la vez son el producto de una
combinacién entre velocidad del avion y aceleragiértical, como la sustentacién varia
con el cuadrado de la velocidad, las grandes \dddeis producen mayores cambios de

sustentacion que las velocidades menores.
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4.2.1.Factores de carga ala en madera&uerzas: Cualquier fuerza aplicada en el
acrolite para realizar una maniobra y que lo dedeisu trayectoria de vuelo recto, produce
un esfuerzo en su estructura cuya magnitud se deadactor de carga. El factor de carga
es la relacion entre la carga de aire total sabrestructura del avion (sustentacion) y el
peso bruto del avion (FC = L/W) y el cual recaesenotalidad en la estructura alar de un
avion por que son los encargados de dicha sust@ntdor ejemplo, un factor de carga de
tres significa que la carga total sobre la estractiel acrolite es tres veces mayor a su peso

bruto.

Tabla 6. Calculo factores de carga ala en madera.

Reingenieria y andlisis estructural con aplicaciémmateriales
compuestos en el avidn acrolite.
Area alar. Libras/pies
Carga alar. (Ft2) = 133 6,015037594uadrados.
Capacidad de
carga
Peso max.| Factor de Capacidad de carga| Factores de | estructural
(Lb.) carga. (g.) estructural (Lb.) seguridad. |total. (Lb.)
800,00 5,00 4000 2,5 6000
4,00 3200 2 4800
3,00 2400 15 3600
2,00 1600 1 2400
1,00 800 0,5 1200
-1,00 -800 -0,5 -1200
-2,00 -1600 -1 -2400

Fuente: Los autores.

Para ver el origen de las cargas a las cualesnsetsda estructura del acrolite ver el anexo

D, calculos estructurales.

71



En la tabla 6 los factores de carga son expresgdosralmente en términos de “g”
(gravedad). Cuando un avidén esta expuesto a 3eg {(fravedades) en un ascenso por
ejemplo, el piloto sera comprimido sobre su asiemo una fuerza igual a 3 veces su
propio peso. Estos factores son importantes parngilab, debido a la posibilidad de
imponer una sobrecarga peligrosa a la estructuraviten y también porque un factor de
carga elevado incrementa la velocidad de pérdRia(ver los célculos de los factores de

carga ver los anexos).

Los valores en color rojo son los factores de cadegaapacidad de carga estructural y la
capacidad estructural total que el acrolite conastual peso y estructura alar que se
analizaran en ansys; es importante resaltar qus esh limites maximos a los cuales se

expone el modelo.

Los valores para factores de carga mayores solinhites de esfuerzo estructural que el
acrolite tendria que soportar para realizar maambicrobéaticas y que con la propuesta de
configuracion alar en aluminio se pretende alcagaague con lo actual no resistiria estos
limites de carga. Para los factores de carga wegatie se imponen sobre un avion como
resultado de una maniobra de nariz abajo son ltbrarama un ascenso. El factor de carga
obtenido en una maniobra de nariz abajo es meneraquel obtenido en una ascenso
porque el coeficiente de sustentacion maximo negatis usualmente menor que el
coeficiente de sustentacion maximo positivo. Aderahpiloto como ser humano no puede
tolerar tantas “g” negativas como tolera las “gsigwas. Consecuentemente, los aviones

estan disefiados para soportar menor factor de naggivo que positivo.

La figural3 es el resultado de las fuerzas queranpata y que soporta la estructura alar
en madera del acrolite. Se tiene que para un gidbdgrados la estructura alar soporta 2.5
veces su peso maximo; como el avion pesa 800! lala elesarrolla 2000 Lb. de resistencia
estructural que significa un aumento de un 120€olb relacion a la resistencia producida
en una gravedad. En un viraje de 60° el factor atlgaces de 3.5, por lo tanto el ala

experimenta 2800 Ib, de carga estructural quefgignin aumento 800 libras y en un viraje
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de 75° el factor de carga es de 4.5 lo cual exigeaapacidad estructural de 3600 Lb. con

un incremento 2200 libras con relacion a la res@#eestructural que se experimenta con
una gravedad.

Figura 13. Fuerzas de gravedad ala en madera.

i

_I 90. 5.2¢.

75. 4.5¢,

60. 3.5,

Fuente: Los autores.

llustracion 12. Capacidad estructural ala en maderain factor de seguridad.

Capacidad estructural ala en madera.

400000 r\
3000,00

Capacidad 2000.00 ] e
de cargaen 100000/
libras. 0.004

-1000,00

-2000,00

59 4g. 3.

2g. 1g.
Factor de Carga.

Fuente: Los autores.
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La ilustracion 12 se refiere a la capacidad deaapge soporta el ala en madera para el
rango de factores de carga entre +5 a -2 g; ser tsmconsideracion el factor de seguridad.
La capacidad de carga mas alta es producida gacter de carga mas alto es decir que la
estructura alar en madera soporta 4000 |b de esf@structural con un factor de carga de
5g. En el caso de factores de carga negativos yamearga alar que soporta el acrolite es

de 2000 Ib de empuje con un factor de carga de -2g.

La ilustracién 13 se refiere a la capacidad deaapuge soporta el ala en madera para el
rango de factores de carga entre +7.5 a -4.5 gid®mando el factor de seguridad. La carga
estructural mas alta es producida por el factocadga mas alto es decir que la estructura
alar en madera soporta 6000 |Ib de esfuerzo estalicon un factor de carga de 7.5g. En el
caso de factores de carga negativos el mayor esfuar que soporta el acrolite es de

2400 Ib con un factor de carga de -3g.

llustracién 13. Capacidad de carga ala en madera odactor de seguridad.

Capacidad de carga ala en madera.

6000 Vg

40001
Capacidad de 20001

carga en libras. 01
20004
4000- !

7,59. 6gq. 4,5g. 3g. 1.5g. 1,5g. 3.

Factores de carga

Fuente: Los autores.
» Velocidades:Como el acrolite tiene una velocidad de pérdidapsitencia para vuelo

nivelado de 40 MPH con 800 libras de peso lo cigalifica un factor de carga iguala 1 6

“1g9”; y como lavelocidad de pérdidavaria con la raiz cuadrada del factor de c@ug?
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= VS1 x raiz cuadrada de FC)el avion estara en pérdida a 64.37 MPH en unevidaj
45°, a 75 MPH en un viraje de 60° y a 84.5 MPH ewitaje de 75°.

VS1 = Velocidad de pérdida a 1G
VS2 = Velocidad de pérdida en vuelo a valoresulig de 1G

G = Factor de carga para la condicion 2

Tabla 7. Velocidades de pérdida ala en madera.

Reingenieria y analisis estructural con aplicacdémateriales compuestos e el
avion acrolite.

Velocidades de pérdida para diferentes factoreadsa.

Vstall. CAA. |Factores de Vstall  segun FC.

(MPH) carga. (MPH). En KMH

40 5,00 89,4427191 143,9356957

Vstall. CAA.

(KMH) 4,00 80 128,74

64,37 3,00 69,2820323 111,4921105
2,00 56,56854249 91,03292701
1,00 40 64,37
-1,00 40 64,37
-2,00 56,56854249 91,03292701

Fuente: Los autores.

La tabla 7 son las correspondientes velocidadesttada en pérdida del acrolite sometido
a diferentes cargas alares segun el viraje realizBdra 5g la velocidad de entrada en
pérdida es de 89 MPH y este es limite para realizarmaniobra. Se puede sobrepasar esta
velocidad con la adicion del 50% en el factor degaay que corresponde a 7.5g 6 109
MPH, sin embargo es necesario no sobrepasar gste porque la resistencia estructural

del ala estaria por fuera del factor de seguri®ada las maniobras en la cual la aeronave

75



sigue una trayectoria descendente, el limite disteegia a la rotura es de -2g lo que
corresponde a 56 MPH para maniobras. No se delsextas -3g 6 70 MPH con nariz

abajo porgue la estructura se fracturaria.

4.3. ANALISIS ESTRUCTURAL ANSYS CAE. (COMPUTER AIDED
ENGINEERING.).

Se realizaron para el ala en madera 8 analisis defaerzos estructurales;

entre los cuales se tiene:

1. Para 700 y 1050 libras de carga aplicadas en umaenmunto y distribuidas a lo
largo de la estructura, con 245, 857 y 1274.5 dilsla peso que representan las fuerzas de

gravedades en angulos de virajes distintos.

Se mostraran los resultados para 700 libras de epmpoon 245 libras de peso v la

distribucién de este empuje a lo largo del ala eadrra con el mismo peso.

Para ver los detalles de todos los analisis realizs a ala en madera referirse al disco

compacto adjunto a este trabajo de investigaciéanexo C.

Ansys fue usado en conjunto con solid edge; qugui® forma ambos constituyen apoyos
para el desarrollo ingenieril en la solucion deliaisaestructurales; la interaccion de ellos
simulan condiciones de cargas estructurales y t@sajo las cuales el ala esta sometida.
La simulacioén incluye factores ya sabidos sobréigfio y modelamiento como de las
propiedades del material por cada cuerpo, comp@taas entre superficies de contacto en
el ensamble, y condiciones de carga como lo sas typmagnitudes. El resultado de esta
simulacion serd un posible comportamiento bajoclarsdiciones propuestas y como el
disefio podria ser mejorado; los criterios de alegadefinimos como guias de evaluacion
para la calidad de los resultados de los calculxseptabilidad de los valores en el contexto
de los requerimientos del disefio.
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No obstante no se puede aceptar o rechazar esfdislamente con los datos presentados
en este reporte; ya que es necesario para toddiogise evaluacion de practicas
experimentales, test fisicos e ingenieros ya ealimmilos sobre un posible prototipo de la
estructura. De esta manera se evalla integralmerten medidas precisas cualquier

proyecto de disefio o modificacion.

La siguiente informacién y reporte esta basadadid 8dge assembly, se considera los
efectos de contacto cuerpo a cuerpo, cargas astiles y empotramientos; se calculan
factores y méargenes de seguridad basados en masfoerzo de tension equivalente,

esfuerzo cortante y analisis de fatiga a lo largtedestructura.

Cada analisis esta dividido en un escenario y gegueste contiene la presentacion del
modelo donde se reconoce: El ensamble de la astauen solid edge, el nombre de cada
pieza, su material, masas, volumenes, cantidacdbdesny elementos finitos con el fin de

analizarlos; a su vez reconoce las dimensiongsess total de la estructura y el volumen

del modelo. Bajo este orden de ideas se obtuvo:

Modelo: Ala madera.

Material: Madera pino.

Dimensiones:32.75 por 108.0 por 4.96 a lo largo del eje X, YeZpectivamente
Masa: 45.8 Lbm.

Volumen: 457.3 in.

Nodos:37677.

Elementos finitos:3760.

¥y ¥ ¥y ¥y ¥y ¥ 7

Este escenario también contiene el entorno bajoalse analizar4 el modelo, por lo tanto
éste especifica las cargas estructurales a quensetié el modelo y los soportes donde se

empotro la estructura.
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llustracion 14. Entorno geometria ala en madera.

32,06 (i)

I

Fuente: Ansys CAE.

En la ilustracion 14 se determino que las conde&sode carga son dos; una fuerza de
sustentacion de 700 Lbf y 245 Lbf en el eje de gglad aplicada en un solo punto eje Z;
empotrada en el origen del modelo y en la séptiosdilia que originaron las siguientes

reacciones:

» Soporte numero uno (fix support): Fuerza de reacd& 210.09 Ibf y un momento de
2,624.64 Ibf-in.

» Soporte namero dos (fix support 2): Fuerza de iéaate 150.68 Ibf y un momento de
1,470.07 Ibf-in.

» Soporte numero tres (fix support 3): Fuerza deciéacde 162.44 Ibf y un momento de
777.6 Ibf-in.
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En el escenario también aporta la solucién a lasliciones presentadas y definidas en el

entorno de la geometria para el modelo ala en raader

llustracién 15. Estrés equivalente ala en madera.

32,06 (i)
|

Fuente: Ansys CAE.
El estrés equivalente presentado en el ilustradibnarrojo un resultado minimo de
5.63x10° psi y un maximo de 2,604.9 psi, el azul predonteatel modelo significa que el

factor de seguridad para este esfuerzo esta émitss. Sin area critica.

llustracion 16. Maximo esfuerzo cortante ala en maera.

z

32.|05 (i T{i

Fuente: Ansys CAE.
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El maximo esfuerzo cortante presentado en la dasin 16 arrojo un resultado minimo de

3.17x10° psi y un méximo de 1,497.46 psi. No presenta &etisas.

llustracion 17. Deformacion total ala en madera.

52,06 (i)
|

Lt
Fuente: Ansys CAE.

La deformacion total presentada en la ilustracidmrtojo un resultado minimo de 0.0 iny
un méximo de 4.62x10in. No presenta areas criticas. Después de estodiimites para

el modelo segun los esfuerzos calculados; Ansygopc@mna los factores y margenes de
seguridad requeridos para cada uno de ellos depwiawlidel material. Los resultados

arrojados fueron los siguientes:
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llustracion 18. Factor de seguridad para esfuerzoggiivalente.

B ;
32.|06 (i) Eﬁ

Fuente: Ansys CAE.

Para la ilustracion 18 el factor de seguridad méngara este esfuerzo es de 2.78 y el limite
segun las herramientas de Ansys es 1; por lo &stéofuera de los limites en 1.78 y el area

es critica.

llustracion 19. Margen de seguridad para esfuerzoquiivalente.

., :
32.06 (in) Eﬁ
E—%—}

Fuente: Ansys CAE.
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Para la ilustracion 19 el margen de seguridad ndnpara este esfuerzo es 1.78 y el limite
segun las herramientas de Ansys es 0; por lo tsttofuera de los limites en 1.78 y el area

es critica.

llustracién 20. Factor de seguridad para esfuerzoealcortante.

£

32,06 (i) T{i
|

Fuente: Ansys CAE.

Para la ilustracion 20 el factor de seguridad méngara este esfuerzo es de 2.42 y el limite
segun las herramientas de Ansys es 1; por lo &stéofuera de los limites en 1.42 y el area

es critica.

llustracion 21. Margen de seguridad para esfuerzoartante.

3206 {in)

Fuente: Ansys CAE.
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Para la ilustracion 21 el margen de seguridad nurpara este esfuerzo es 1.42 y el limite
segun las herramientas de Ansys es 0; por lo &sttofuera de los limites en 1.42 por lo

tanto el area es critica.

llustracién 22. Fatiga ala en madera.

32,06 (i}

Fuente: Ansys CAE.

Como se ha mostrado en las ilustraciones de epftilca la estructura del ala en madera
esta en los limites para los esfuerzos que estataopo; como lo muestra la ilustracion 22
el limite de vida por fatiga para el ala en madesta en su maximo, para Ansys el minimo
y méaximo de vida de la estructura esta en 1.B>xi€los dando ansys como conclusién que

es un area critica.

Tabla 8. Resumen esfuerzos aplicados en un punt@an madera.

Nombre esfuerzo. Minimo. Méximo. Area critica.
Estrés equivalente. 5.63x10° psi 2,604.9 psi Limite.
(Von misses)

Méaximo esfuerzo  3.17x10° psi 1,497.46 psi Limite.
cortante.

Deformacion total. 0.0 in 4.62x10% in Limite.

Fuente: Ansys CAE.
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llustracion 23. Entorno ala en madera distribuciéncarga.

0,00 11,13 22,26 33,40 {in)- 2

Fuente: Ansys CAE.
Como se muestra en la ilustracion 23 la capacigachdga se distribuy6 a lo largo de toda
el ala entre cada costilla, con una magnitud d&8/Tibras y un peso de 245 libras;

empotrada en el origen y en la séptima costillaagiggnaron las siguientes reacciones:

» Soporte numero uno (fix support): Fuerza de reacd® 210.1 Ibf y un momento de
2,624.76 Ibf-in.

» Soporte nimero dos (fix support 2): Fuerza de iéaate 150.69 Ibf y un momento de
1,470.14 Ibf-in.

B Soporte namero tres (fix support 3): Fuerza deciéacde 162.44 Ibf y un momento de
777.63 Ibf-in.
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llustracion 24. Estrés equivalente carga distribuia ala en madera.

0.00 10,69 21,37 32,06 (in) M
I 1 1
[ 1 1 ‘

Fuente: Ansys CAE.
El estrés equivalente presentado en el ilustra@énarrojo un resultado minimo de
5.63x10° psi y un maximo de 2,605.01 psi, el azul predomtimalel modelo significa que

el factor de carga este esfuerzo esta en los infiia area critica.

llustracion 25. Maximo esfuerzo cortante distribucon carga.

vin :
0.00 10,69 2137 32,06 (in) H
T ) —
I 1 1 i

Fuente: Ansys CAE.
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El maximo esfuerzo cortante presentado en la dasin 25 arrojo un resultado minimo de

3.17x10° psi y un méximo de 1,497.53 psi. No presenta &etisas.

llustracién 26. Deformacion total carga distribuidaala en madera.

0.00 1069 21,37 32,06 (i)
— — |
| L 1 | .

Fuente: Ansys CAE.

La deformacion total presentada en la ilustraci®m@ar2ojo un resultado minimo de 0.0 iny
un méaximo de 4.62x1%in. No presenta areas criticas. Después de estadiimites para
el modelo segun los esfuerzos calculados; Ansysopcmna los factores y margenes de
seguridad requeridos para cada uno de ellos degredwldel material. Los resultados

arrojados fueron los siguientes:
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Gréfica 1. Factor de seguridad para esfuerzo equivante carga distribuida.

z

0.00 1069 2137 32,06 {in) kﬁ

Fuente: Ansys CAE.

Para la grafica 1 el factor de seguridad minima pete esfuerzo es de 2.78 y el limite
segun las herramientas de Ansys es 1; por lo &stéofuera de los limites en 1.78 y el area

es critica.
Para la gréfica 2 el margen de seguridad minima este esfuerzo es 1.78 y el limite segun
las herramientas de Ansys es 0; por lo tanto esteafde los limites en 1.78 y el area es

critica.

Gréfica 2. Margen de seguridad esfuerzo equivalentearga distribuida.

0.00 10,69 21.37 3206 {in) ki
[ 1 i ]
I 1 '

Fuente: Ansys CAE.

87



Gréfica 3. Factor de seguridad para esfuerzo cortae carga distribuida.

0.00 10.69 21.37 32,06 {iny
 E— | F— 1
I  — 1 d

Fuente: Ansys CAE.

Para la grafica 3 el factor de seguridad minima pete esfuerzo es de 2.42 y el limite
segun las herramientas de Ansys es 1; por lo tsttofuera de los limites en 1.42 y el area
es critica. Lo anterior hace referencia a que teuesira esta sometida a un esfuerzo

cortante alto pero no hasta la ruptura.

Gréfica 4. Margen de seguridad para esfuerzo cortar carga distribuida.

0.00 10,69 21.37 32.06 (in)
 — | E— .
I —1 1 d

Fuente: Ansys CAE.
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Para la gréfica 4 el margen de seguridad minima este esfuerzo es 1.42 y el limite segun
las herramientas de Ansys es 0; por lo tanto estafde los limites en 1.42 por lo tanto el

area es critica.

Gréfica 5. Fatiga ala madera carga distribuida.

0.00 10.69 21.37 32,06 lfin)
| 1 | :

Fuente: Ansys CAE.

De igual forma se han mostrado las gréaficas delemlamadera con la sustentacion
distribuida; se evidencia que esta en los limitas pos esfuerzos que esta soportando;
como lo muestra la gréafica 5 el limite de vida fatiga para el ala en madera esta en su
méximo, para Ansys el minimo y méximo de vida dedauctura esta en 1.0¥1@iclos

por lo tanto es un area critica.
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5. DESARROLLO INGENIERIL.

5.1. MODELAMIENTO DEL ALA PROPUESTA EN ALUMINIO.

5.1.1.Generalidades Ala de aluminio: La configuracion alar modificada se
definiria como la respuesta a la falta de resiseastructural que actualmente presenta el
modelo acrolite bajo los estudios realizados, ya lquexigencia de las acrobacias estaran
por encima de los limites recomendados del mod&xoanalizara esta modificacion bajo

los factores de carga para acrobéticos segun l&s RA

Por otra parte también con esta modificacion, stepde mejorar las prestaciones del
modelo, en cuanto a peso se refiere; con la utibrade materiales actuales de aviacion,
como lo es el caso de aluminio 2024-T3 (que preseatacteristicas de peso bajas, y
resistencias estructurales altas), respecto anatre@cion en madera. El andlisis que se
realizé se enfoco basicamente a la parte estrlctarkas alas, por lo cual los parametros
como tipo de perfil, cuerda, envergadura, cargg alea, nimero de alas y niumero de
costillas seran las mismas que se utilizaron daataeen madera.

(Ver tabla 2 especificaciones fisicas del Acroliayjina 44.

» Costillas: Basandose en el perfil original, la construccé@nrealizara con lamina de

aluminio 2024-T3; de igual forma se realizaran desciones (leading edge rib) (trailing

edge rib), que seran remachadas a la viga principal

En la seccion de borde de ataque (leading edgesebgncuentran dos (2) agujeros, que
ayudaran a aumentar la resistencia y también airdigmel peso, mediante el proceso

avellanado en los bordes de los mismos; en la@eda borde de fuga (trailing edge rib),

se encontrara de igual forma tres agujeros de estokbs mismas funciones. El diametro y
la ubicacion de los agujero anteriormente nombradesubicaron de tal forma, que no

generaran puntos fatiga por falta de material.
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Para hallar la mejor configuracién de la distrildmcde los agujeros y la relacion entre peso

y resistencia, se llevo a cabo con la modelaciéanglisis posterior en Ansys cinco

disposiciones de la costilla en la seccion de balduga con diferentes diametros. A

continuacioén se relaciona los resultados de lasbas!

Tabla 9. Configuracion de los agujeros para la coiia.
Esfuerzos (LE).

Diametros.

1.8in

1.95in

2.24in

2.54in

2.631in

2.831in

Fuente: Los autores.

(+) 490 Ib
(-) 19.061 Ib
(+)4901b
(-) 19.061 Ib
(+) 490 Ib
(-) 19.061 Ib
(+) 490 Ib
(-) 19.061 Ib
(+) 490 Ib
(-) 19.061 Ib
(+)4901b
(-) 19.061 Ib

Esfuerzos (TE).

(+)2101b
(-)8.17 b
(+) 210 1b
(-)8.17 b
(+) 2101b
(-)8.17 b
(+)2101b
(-)8.171b
(+) 210 1b
(-)8.171b
(+) 210 Ib
(-)8.17 b

Figura 14. Agujero de 1.8 in. Costilla en aluminio.

Fuente: Ansys CAE.

0,000

4.612 9,224 13,836 (in)
B

1 |
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(por fatiga)
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Normal
Limite.
Excedido
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La figura 14 muestra el entorno bajo el cual sdizméa primera disposicién de agujeros
para la costilla. Presenta 5 agujeros distribuRlea la seccion de la caja 'y 2 en el borde de

ataque, de 1.8 pulgadas de didmetro.

Figura 15. Areas criticas por fatiga para la costia.

0,000 4.612 9.224 13,836 (in) ¢
[ |
I L 1 | :

Fuente: Ansys CAE.

La figura 15 presenta la vida aproximada de lailkapsjue son 100000 ciclos bajo los
esfuerzos sefalados en el entorno de la piezar®ééemta riesgos significativos segun los
esfuerzos; sin embargo fue necesario desarrollarastudios para optimizar el alivio de
peso que se requeria y balancear la relacion eesistencia-peso. La masa bajo esta

configuracion era de 0.30 libras.
El factor de seguridad para esta primera dispasiegta entre 5 y 10, lo cual deja un
margen muy alta para falla por fatiga pero a cdstaun peso relativamente alto. Para ver

los detalles de la simulacion referirse a la carpetsimulaciones adjunto al documento.

La figura 16 muestra el entorno bajo el cual sdiznéa tercera disposicion de agujeros

para la costilla. Presenta la misma distribucio® @gujeros, 3 en la seccion de la caja 'y 2
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en el borde de ataque, de 2.24 pulgadas de didagtegando 0.45 pulgadas respecto a la

disposicién inicial.

Figura 16. Agujero de 2.24 in. Costilla en aluminio

0.000 4.612 9.224 1:32836'_(i|'!") E
— — L

Fuente: Ansys CAE.

Figura 17. Areas criticas por fatiga. Agujero de 24 in de diametro.

0.000 4612 2,224 13,836 (in) T{
!:_ g

Fuente: Ansys CAE.
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La figura 17 presenta la vida aproximada de lailtgntre un rango de 100000 y 10000
ciclos bajo los esfuerzos sefalados en el entomdadpieza. No presenta riesgos
significativos segun los esfuerzos; sin embargseyaresenta fatiga hacia el perimetro de
los agujeros lo que representa limites de trabajtagbieza. La masa para esta disposicion
fue de 0.24 libras. Se establecié que este er@eletto buscado porque la relaciéon entre
peso/resistencia era optima bajo un factor de &glirpertinente, claro esta que para
concluir esto fue necesario desarrollar mas estudie los cuales se relaciona a
continuacion la ruptura de la pieza para un diametayor; es decir donde la relacion de

peso era mucho menor pero la resistencia era g/ po
El factor de seguridad para esta primera dispasiesta entre 2 y 5, lo cual deja un margen
de equilibrio por fatiga pertinente para esta pi¢zara ver los detalles de la simulacién

referirse a la carpeta de simulaciones adjuntoalehento.

Figura 18. Ruptura costilla en aluminio. Agujero de2.83 in de diametro.

0.000 4612 9.224 13,836 (iny ¢
I  — 1 !

Fuente: Ansys CAE.
La figura 18 muestra el entorno bajo el cual sdizamda quinta disposicion de agujeros

para la costilla; ruptura de la pieza ya que la$npetros de los agujeros estan bordeando

los limites de la estructura, no tienen margenatla.fPresenta la misma distribucion de 5
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agujeros, 3 en la seccion de la caja y 2 en elebdedataque, de 2.83 pulgadas de diametro

agregando 1.02 pulgadas respecto a la dispositidali

Figura 19. Areas criticas y zonas de ruptura. Codta ala en aluminio.

WORKBENé:Hu

-
0,000 4.612 9,224 13.836 (in) i
[ I 1 ?

Fuente: Ansys CAE.

La figura 19 presenta la vida aproximada de lailtapgntre un rango de 0.1 y 100 ciclos
bajo los esfuerzos sefalados en el entorno deeta pPresenta riesgos muy elevados en el
perimetro de la costilla y en los empotramientos lake vigas segun los esfuerzos
estudiados; presenta fatiga en periodos cortosablajb; es decir que la pieza esta sobre los
limites de trabajo de la pieza. La masa para esosicion fue de 0.22 libras. Se
establecié que este diametro desequilibra la d@laentre peso/resistencia ya que se alivia
el peso en 0.02 libras, pero la resistencia es sian@ baja y no garantiza seguridad. El
factor de seguridad no es pertinente segln la pieza esta disposicion esta entre 0y 1, lo
cual no deja un margen de equilibrio por fatigatipente para esta pieza. Para ver los

detalles de la simulacion referirse a la carpetsim@laciones adjunto al documento.
» Vigas: Para las altas exigencias estructurales que raqguies aviones acrobaticos, es

necesario asegurar por medio del disefio que las wdargueros transversales soporten las

cargas a las cuales estaran sometidos; en el spsoifico del acrolite y teniendo en cuenta
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la modificacion de material, se opto por realizaviga en aluminio 2024-T3 (debido al

reconocimiento de resistencia estructural), y témltan construirla en dos secciones tipo
“C”, montadas una sobre otra en sentidos opuestdgeir, el larguero estara construido
por lamina de aluminio 2024-T3, con espesor deif3y la cual tendra dos dobleces en
sentido longitudinal con un radio de curvaturaeind de 0.125 in, eliminando los

concentradores de esfuerzos y aumentando a sueviezrda considerable la resistencia a
la tensién y compresion de la misma. En la padetéd del ala, no se colocara ningun tipo
de larguero, ya que con la misma curvatura de éh giterna se tendra la resistencia

necesaria para el impacto con el aire.

Por el otro lado se encuentra la viga o larguecorsgario, el cual esta ubicado en la parte
trasera de la costilla de borde de fuga; la forma&sta viga es muy similar a la de la viga
principal, teniendo una pequefia diferencia en gul@dnde curvatura de los dobleces,
siendo este un angulo superior de 99° e inferi@4dgestos angulos son necesarios, ya que

se debera continuar con la silueta o periferigpddil en optimas condiciones.

B Accesorios:Como se presenta en la configuracion originahesesario tener puntos de
apoyo que unan las alas del resto de la estrudgelravién o fuselaje. Debido al aumento
de resistencia con el cambio de material de maalataminio, el nUmero de soportes sera
de tres (3), por ala; utilizando dos (2), paraugaon ala-fuselaje en la seccion de la raiz
del ala, y el ultimo soporte seré utilizado parae@lierzo entre alas; eliminando que estas
dos interactien de forma independiente e intenfilie una sobre la otra en cuanto a
rendimiento.

Para ver la ubicacion de los accesorios y su cord@on ver anexo B, Modelamiento en

Solid Edge alas del acrolite.
» Ensamble y laminado: EI ensamble de este tipo de ala en aluminio skzaea

basicamente con remaches de 1/8 pulgadas de diapaetr la sujecion de todas las partes,

tanto de las costillas con la viga y de igual foeda piel con el resto de la estructura.
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La piel que recubrira las alas, serd de aluminid42D3, con espesor de 0.025 in. La
aplicacion de la piel debera cubrir de forma tdéalestructura o esqueleto de vigas y
costillas, y siendo de gran importancia que nonsgi@ntre ningun tipo de union en la parte

frontal o borde de ataque del ala.

Gréafica 6. Ensamble ala en aluminio

Fuente: Los autores.

En la grafica 6 se modela el ala propuesta en alonse conforma de 9 costillas, una viga

principal, una viga secundaria; esta estructugsg@ra para aliviar peso.

Grafica 7. Borde de ataque ala en aluminio.

Fuente: Los autores.
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La gréafica 7 hace referencia al borde de ataquecqoforma el perfil, dos agujeros para

aliviar peso, 16 remaches de 1/8 de pulgada.

Gréafica 8. Borde de salida ala en aluminio.

Fuente: Los autores.
La gréfica 9 sefiala el borde de fuga o salida ddllpse destaca tres agujeros para aliviar
el peso de la parte, en la parte final de estaasta tiene una geometria que difiere del ala

en madera y es necesario para el apoyo de la segigad

Gréfica 9. Viga principal ala en aluminio.

Fuente: Los autores.
En la grafica arriba se aprecia la vista frontdledta viga; se destaca los 15 agujeros que
hacen mucho mas liviana esta estructura; en laakién abajo se puede observar la

seccion transversal de esta estructura.

Gréfica 10. Seccion transversal viga principal al&n aluminio.

Fuente: Los autores.
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En la grafica 10 se muestra que el tipo de sedcidisversal de esta viga es en forma de
cajon doble. Se lo utiliza solo como larguero daaxib para largueros principales si se

utiliza una seccion de canal doble.

Gréfica 11. Viga secundaria ala en aluminio.

Fuente: Los autores.

En la grafica 11 se muestra una viga secundare|mente se conoce como viga de alerén
en ciertas configuraciones alares; principalmesatena ayuda para aliviar esfuerzos debido
a deflexiones de superficies de control. En grafiiguiente se muestra la seccion

transversal que caracteriza a este tipo de soporte.

Gréafica 12. Seccion transversal ala en aluminio.

Fuente: Los autores.
La gréfica 12 sefiala que la seccion transversk digga de aluminio es en forma de de C o

de canal; Soporta mejor los esfuerzos que el rgatan sin embargo es inestable bajo

cargas de corte.
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Grafica 13. Perfil ala en aluminio.

Fuente: Los autores.

En la gréfica 13 se sefala el ensamble del peffidld en aluminio; la union entre borde de

ataque, viga principal y borde de fuga, la unidmeesal borde de fuga y la viga secundaria.

5.2. FACTORES DE CARGA ALA EN ALUMINIO.

5.2.1.Factores de carga ala en aluminioFuerza: Estos valores representan los

factores de carga que se tendran en consideraei@ rpalizar el analisis en ansys, la
sustentacion producida y la sustentacion total cpre la modificacién el acrolite y su

estructura alar genera segun los RAC. (Para verdiasilos de la tabla 9 ver anexos.).

Gréfica 14. Carga alar en aluminio sin factor de sguridad.

Capacidad de carga ala en aluminio.

S §000,00
Capacidad de =go0n0

4000,00

carga en 3000,00 T
200000 F

H 1000,00

libras. S

-1000,00
-2000,00
-2000,00
-4000,00

- -
,6:43:1_1_:_34

Factores de seguridad.

Fuente: Los autores.

La grafica 14 se refiere a la capacidad de cargasqporta el ala en aluminio para el rango

de factores de carga entre +7g a -4g; sin teneossideracion los factores de seguridad;
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por lo tanto la carga mas alta es debida a lo®restde carga mas altos es decir que la

estructura alar en aluminio soporta alrededor 6ibdas con un factor de carga de 7g, para

los factores de carga negativos la mayor cargdueme® alar que soporta el acrolite esta

bordeando las 4000 libras para un factor de caegdgl

Tabla 10. Calculo factores de carga ala en aluminio

Reingenieria y analisis estructural con aplicacd® materiales
compuestos en el avidn acrolite.

112

Carga alar. Area alar. (Ft2133 6,015037594

Peso max.Factor deCapacidad de cargadicion Capacidad d

(Lb.) carga. (g.) (Lb.) 50%. carga total (Lb.

800,00 7,00 5600 3,5 8400
6,00 4800 3 7200
5,00 4000 2,5 6000
4,00 3200 2 4800
3,00 2400 1,5 3600
2,00 1600 1 2400
1,00 800 0,5 1200
-1,00 -800 -0,5 -1200
-2,00 -1600 -1 -2400
-3,00 -2400 -1,5 -3600

Fuente: Los autores.

La tabla 10 muestra que se satisfacen los requerios necesarios para aviones

acrobaticos; los limites de esfuerzos estructurattan entre 7g y -3g sin el 50% de

seguridad, lo que significa que los limites maxirastn entre 10.5gy -6g.
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La gréfica 15 sefal la capacidad de carga produsat el ala en aluminio y capaz de
soportar su estructura para los rangos de facttgesarga de acrobaticos con adicién de
factor de seguridad entre +10.5g a -6g. La cargaasral mas alta es producida por el
factor de carga mas alto; es decir que la estrai@lar en aluminio soporta alrededor de
9000 libras con un factor de carga de 10.5g. Ecasb del factor de carga negativo la
mayor carga 6 esfuerzo alar que soporto el acreditde 6000 libras con un factor de carga
de -6g. Por lo tanto el rango de esfuerzo estrakctue soporta esta ala esta entre 10000 y
2000 libras de empuje para el caso de las gravedadgitivas y hasta 6000 libras de

empuje en una maniobra con nariz invertida.

Gréfica 15. Carga alar en aluminio con factor de gguridad.

Capacidad de carga ala en aluminio.

10000
Capacidad de 5000
2000
carea ]
g 2000 Illl
L B D- -
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libras. 2000
43000 - . !
D oo
b, =D
5; o ru} w 3 o~ E, E. ‘E; ﬁ: g

Factores de seguridad.

Fuente: Los autores.

Es preciso resaltar que la sustentacion es inversanproporcional al peso maximo de la
aeronave y proporcional al factor de carga capaeslstir la estructura alar; por lo tanto si
aumenta este factor de carga la sustentacion aamegorcionalmente. De esta manera se
logra en una maniobra exigente; que el factor dgacael acrolite aumente y como

resultado su sustentacién producida en el momentealizar la maniobra.
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» Velocidades:La tabla 12 representa las velocidades de entnaggérdida del Acrolite
sometido a diferentes cargas alares para una miarachobatica.

El rango esta dentro de las regulaciones para atitob y esta entra 7g positivas y -69
negativas, donde 105 MPH es la maxima velocidachipela para las una maniobra sin
vuelos invertidos y 80 MPH es el limite establegidoa una maniobra en vuelo invertido.
Cuando el Acrolite alcanza la maxima velocidad @mimbra su estructura se ve sometida a
6000 libras de empuje los cuales esta en la caguhald soportar con esta configuracion
alar de aluminio. Se puede sobrepasar esta vetbcwtala aplicacion del factor de carga y
gue corresponde a 10.5g 6 129 MPH que es la maxetacidad permitida para esta
aeronave, sin embargo es necesario no sobrepatarli@ite porque la resistencia

estructural del ala estaria por fuera del factosetgpuridad.

Tabla 11. Velocidades de pérdida ala en aluminio.

Reingenieria y andlisis estructural con aplicacdiémateriales compuestos en el ayién

acrolite.

Velocidades de pérdida para diferentes factoreacdsa.

Vstall. CAA. (MPH) |Factores de carga. Vstall segin FC. (MPH). | En KMH

40 7,00 105,8300524 170,3070119

Vstall. CAA. (KMH) 6,00 97,97958971 157,6736547

64,37 5,00 89,4427191 143,9356957
4,00 80 128,74
3,00 69,2820323 111,4921105
2,00 56,56854249 91,032927/01
1,00 40 64,37
-1,00 40 64,37
-2,00 56,56854249 91,03292701
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-3,00 69,2820323 111,4921105

-4,00 80 128,74

Fuente: Los autores.
» Fuerzas de gravedad que soporta el ala de aluminicCon la estructura alar en
aluminio y con el desarrollo de los anterioresdees de carga; el margen que tiene el

acrolite para realizar una maniobra se represenia feggura 20.

Figura 20. Fuerzas de gravedad ala en aluminio.

Fuente: Los autores.

Los valores en color negro representa el angulmadgueo y los de color rojo representan

las gravedades a que esta sometido la estrucaura al

La figura 20 es el resultado de las fuerzas querexenta y que soporta la estructura alar
en aluminio del acrolite segun los RAC. Se tiene para un giro de 45 grados la estructura
alar soporta 4.0 gravedades es decir 3200 librambaje; que significa un aumento de un

400% con relacion a la sustentacion producidarengravedad. En un viraje de 75° el
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factor de carga es de 6.5¢, por lo tanto el alars@»200 libras de doblaje en su estructura
alar que significa un aumento del 650% y en unevida 90 el factor de carga es de 7.5g lo
cual exige una resistencia estructural alar de 3&08s en doblaje 6 bending lo que
significa un incremento del 700%.

5.3. APLICACION DE MATERIALES COMPUESTOS EN EL
ACROLITE.

5.3.1.Estudio cualitativo: Generalidad: Desde hace unos afios en la aviacion
comercial, era comun que encontrar aplicacionebde de vidrio en elementos de usos
decorativos y partes externas de las aeronavessestio basicamente por la reduccién de

peso que representaba en las aeronaves.

En la actualidad es mas comun encontrar aeronawesaplicaciones de materiales
compuestos en casi toda su estructura, favoredEndnstancialmente en reduccion de
peso y aumento considerable en la resistencia;gstovez teniendo una desventaja en la

inversion, a la cual se deberia someter los fatmésa por los altos costos de las mismas.

El acrolite siendo una aeronave de tipo ligeranéooco en sus proceso de construccion, y
buen desempefio en la realizacion de secuenciasasicas; es el caso ideal para tener uso
de materiales compuestos, que ayuden a la reduad@®npeso, posibles mejoras
aerodinamicas.

Es entonces que para la aplicacion de materialegppwestos en el avion acrolite fue
necesario analizar algunos aspectos importantesayjgaran a determinar a que tipo de

componentes se les podria hacer la conversioredipstde materiales.

» Influencia aerodindmica: Se debe considerar que en una aeronave de estas
dimensiones y potencia, todos los componentes dican la parte exterior de la misma 'y
gue tengan contacto con el aire, tendran una imfiaeaerodindmica notoria que se vera

reflejada en las caracteristicas de maniobrabileaduelo.
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» Esfuerzos a los cuales estarian sometidos los comeotes: Como se habia
comentado anteriormente, en la actualidad es fréeuencontrar aeronaves que fueron
construidas en su mayor parte estructural por masercompuestos, incorporandoles no
solo una gran resistencia y aligerado de peso, tsimién genera un incremento en los
costos de produccion el acrolite este punto es de gran importan@ajue es ideal que
la aeronave soporte grandes esfuerzos estructyddbglo a su disefio), y que tenga el

menor peso posible, sin alterar en gran forma gsi®s originales.

» Proceso de fabricacion:Los procesos de fabricacion de este tipo de aeeprsey
caracterizan por la no utilizacion de talleres grdmientas especializadas; su construccion
es de forma casera y rapida. La fabricacién de ealéms 0 componentes en materiales
compuestos, tienen una caracteristica principaingibnal, y es que con la fabricacién de
un solo molde, se podran construir un gran numerpiezas en un tiempo corto; teniendo
una gran contribucién al fabricante, ya que el penmnvertido en la construccion del

molde, se vera reflejado en la produccion rapidemsieomponentes.

» Costos:Para el consumidor de cualquier tipo de elemerstaleegran importancia que
el desempefio y funcionalidad de estos, satisfad@steus requerimientos; y que a su vez
sean por el menor valor posible, teniendo un dgjiolio mejor aun una ganancia con

relaciéon a su inversion.

» Procesos de reparacion y mantenibilidadOtro caso importante es la reparacion y
mantenibilidad que se les pueda prestar a los el@sieonstruidos en estos materiales, ya

gue seran los que nos determinaran el estadoadgdaave en un tiempo determinado.

» Reduccion de peso:Una de las ventajas de construir componentes eerialas
compuestos en el area de la aeronautica es laciédute peso, comparandolo con otros
materiales que proporcionan caracteristicas siesilate resistencidEn una a aeronave
como el acrolite es de gran ayuda reducir el maxmeso posible, para tener de cierta

forma mejor rendimiento de la aeronave.
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Foto 4. Zonas donde se aplica materiales compuests el acrolite.

Fuente: www.acrolite.com

En la foto 4 se tiene el modelo actual del acrokecual tiene una gran variedad de
componentes que estan fabricados basicamente poeranaestos componentes no se
encuentran ubicados donde se requieren esfuertostesles, por tal razon se opto por
realizar la conversién de estos elementos a mierizompuestos, generando asi una
contribucién a la reduccién del peso de la aeronaweejoras en cuanto a la resistencia

aerodindmica total de la misma.

Entre los componentes escogidos para aplicar lésrial@s compuestos en la aeronave se
encuentran los siguientes: Las puntas de las afedaglas con la letrd, el lomo trasero
superior del fuselaje sefalado con la I&r&| carenaje del motor sefialado con la |IEtra

el carenaje de las llantas sefialadas con laDetra

» Materiales Requeridos para un compuestot.os materiales que se utilizaran para la
elaboracion de componentes se basan en: materiafeyzo de fibra de vidrio, y como
material de matrix la resina epoxica (en el proasa@onstruccion se especificara mas en

detalle de los materiales).
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El bajo costo, la facil accesibilidad y las cardsteeas de moldeo y manejo son algunas de
las caracteristicas que hacen al material de mdude fibra de vidrio, el mas apto para la
elaboracion de los componentes de tipo no estalesiaplicables al avion acrolite.

Las resinas epoxicas son aquellas que permiteregoinda menor contraccion posible en
los trabajos realizados en frio. El tiempo de eeduriento es relativamente largo, pero la
adherencia que se consigue con la mayoria de lteriedas es excelente. Dicho tipo de
resinas se utilizan también para la impregnacidraeid. Las resinas epoxicas polimerizan
por medio de una reaccion quimica, una vez se haaclado los componentes
correspondientes en las proporciones correctasedina epoxicas una vez endurecida no
se vera afectada por los efectos de un calentamieotierado o la presencia de productos

guimicos.

En cuanto al material de refuerzo que se eligi@ paraplicacion en el acrolite se tiene

(aplicable a todos los componentes y sus moldes):

» Velo de superficie.
» Tela tejida (basket woven 4*4) de 232.6 gr/mt*2. @bido a su facil accesibilidad)
» Mat de 450 gr/mt*2 (Fibras de vidrio en sentido alatorio).

La eleccidn de estos materiales se debe basicamepie la aplicacion de estos en la pieza
final tienen propdsitos no estructurales, es detivelo de superficie conjunto a la matriz
se utiliza para dar una acabado superficial homamgénpulido; la tela tejida se utilizara
para dar consistencia y conformidad a la pieza&, esro esta que no se esta teniendo en
cuenta el sentido de orientacion de la fibras,u@asp trata de elementos mas de adorno (no
estructurales), y no donde se requiere que ressétieerzos de tipo estructural. Y por ultimo
tenemos el Mat, el cual se utilizara para genanagpesor que brinde suficiente absorcion

a impactos de objetos indeseados.

En cuanto al material de matriz se tiene (aplicaliedos los componentes y sus moldes):
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» Resina Epoxica.
» Catalizador Epoxico.
» Resina de Poliéster.

» Gel-coat (resina tinturada para aplicacion superfi@l).

Para la eleccion del material de matriz se tieneusmta la facilidad de adquisicion, y el
proceso de preparacion.
En el caso de la resina epoxica, el uso primorsigia el de la pieza a utilizar, caso

contrario con la resina de poliéster, la cual dizatia para la fabricaciéon de moldes.

Y en cuanto a los procesos de fabricacién, cabmachsque tanto los moldes como los
componentes se requiere el uso de herramientafuguen disefiadas especialmente para
este fin, garantizando altos niveles de seguridefitiencia en dichos procesos.

Entre las herramientas se tiene:

Rodillos.

Brochas y humectadores.
Cortadores para Mat y Tela.
Dosificadores de catalizador.
Medidores de viscosidad.
Cunas desmoldantes.

Lijas.

Vasos de ensayo y termémetros.
Martillo de caucho.
Cronometro.

Balanzas.

Botiquin de primero auxilios.
Guantes.

Gafas de seguridad.

¥ ¥ ¥ ¥ ¥ ¥ Y ¥ ¥ ¥Y ¥y ¥y v¥v¥vy ¥

Tapa bocas.
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»+ Bata.

» Proceso de fabricacién de moldes y modelo&n el proceso de construccion tanto del
molde como de las piezas finales, se desarrollatzase a un solo componente, y teniendo

en cuenta que el procedimiento es el mismo pastod

Para construir las piezas en Fibra de vidrio, jgraente, se tiene que tener un componente
original, o molde macho de la que se sacara unertwdhbra y en este caso como se hace
por lo general, se prepara una estructura o "estplele madera, el cual se debera forrar,
ya sea con madera, espuma o lamina generando hoeidgeé en la superficie del mismo,
luego se cubre con diversos materiales como "yés@a, de vidrio y resinas epoxicas”, se
emplastese y se pinta para darle el acabado queaspara que el molde de Fibra de
Vidrio no se adhiera a la superficie y pueda seit tle desmoldar. En la mayoria de los
casos, por las formas de la pieza, el molde ddbesi varias piezas o "dados", para que de

ésta forma pueda desmoldarse sin "engancharsedalonariginal”.

Foto 5. Carena de motor. Fabricada en materiales agpuestos.

Fuente: Los autores.

Con la pieza original lista, el material que sézatr4 para hacer primeramente el molde y

0 piezas posteriores es el siguiente:

» Cera desmoldante (Neutra o especial para desnyklzas de Fibra de Vidrio).
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» Pelicula separadora (Alcohol Polivinilico) y Esporpara la aplicacion de la
pelicula.

» Gel Coat o Plastiesmalte (que debera ser su tipendikendo si se va a utilizar para
molde o pieza). El tipo TOOLING o para molde exhmmas resistente a golpes y
calor, situacion de vital importancia para la digacdel molde. El Gel coat se
puede adquirir en varios colores, siendo los masuoes para moldes el color

Negro y anaranjado.

Foto 6. Gel coat o plastiesmalte de color negro.

Fuente: Los autores.

» Resina de poliéster (Esta se puede preparar oradupeparada o preacelerada) ésta
tltima es la mas aconsejable, si no se tiene expda en el manejo de los
materiales que la componen, ya que existe el rieggoeaccion explosion por
mezclar componentes como el acelerador (cobalt@ptglizador (Peréxido de
Metil-Etil-Cetona).

» Catalizador (Peroxido de Metil-Etil-Cetona), aptida al 2%. (sustancia altamente
reactiva e inflamable).

» Fibra de vidrio (Velo de superficie, Mat o Telaida). Esto dependera del tipo de
trabajo y capas que se vayan a aplicar. En todo€deos, su espesor y peso se

encuentran clasificados por onzas.
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Foto 7. Material de refuerzo tela tejida de fibra e vidrio.

Fuente: Los autores.

» Brochas y/o rodillos de aplicacion segun sea a.cas

» Cubetas o recipientes plasticos para la preparagda resina.
* Thinner y estopa para uso de limpieza.

* Cuchillay tijeras, para cortar la Fibra de Vidrio.

« Se aconseja usar mascara o tapa bocas.

Es entonces que la idea primordial es tener unenamldcho o modelo lo més perfecto y
pulido que se pueda, pues esto ayudard a queda pga mas perfecta y desmolde con

mayor facilidad.

En segundo lugar se debera encerar la pieza aardalesmoldante, por lo menos 5 veces,
de manera que quede perfectamente encerada. (L&s @ge nos son neutras o que
contienen grasas y silicones no sirve, por queacmnt la pelicula separadora), y en

consecuencia el molde o pieza se pegara al moldeana

En caso de tener componentes complicados, con $oex@anas, el molde debera tener
varias piezas o dados, para que de esta forma piestaoldarse sin engancharse; Por lo
gue inmediatamente después de encerar, deberemmarfsi el caso lo amerita (por
cantidad de numero de dados), la pestafia ini@atubl determinara la unién de los
mismos. Esto se puede realizar con madera, carfastilina; generando un contorno al

molde macho y dividiéndolo en el numero de dadasseios.
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Foto 8. Molde hembra. (Dos dados).

Fuente: Los autores.

Después de la cera y en su caso de la pestafia ddos, se debe aplicar a la pieza la
pelicula separadora, mojando parte de la espoegparciéndola uniformemente por todo
el molde o modelo. Para su aplicacion es aconseja lo menos 2 capas de pelicula;
aplicando la segunda cuando la primera esté totddmeeca. Esta operacion debe de
hacerse con cuidado, para no levantar la mano gm@®ipelicula separadora. De esto

depende que el molde no se pegue.

Con la pelicula completamente seca, se procedag@itacion del acabado, que sera el Gel
Coat, que se debera catalizar para su endureconieot Catalizador (Peréxido de Metil-
Etil-Cetona) aplicando al 2 %, de la cantidad dé Geat. La operacion de mezclar el
catalizador tanto con el Gel Coat asi como la eeglebera ser realizada rapidamente y con
mucho cuidado, pues de lo contrario endurecerdheaf dispareja, lo que ocasionara que

el Gel Coat se corte y se pegue al molde.

Es importante aclarar que si los trabajos se malen clima caluroso es aconsejable
disponer de un poco menos de catalizador y al aooten clima frio; esto se debe

principalmente a que la mezcla se vera afectadd tigmpo de curado estimado.

En caso de requerir dos capas de Gel Coat, laagfdit de la segunda mano debera de ser
después de endurecida la primera. El promedio @dizzdo a la proporcion anteriormente
mencionado a unos 20 grados centigrados, es delbrmgutos, por lo que su aplicacion

deberd ser rapida. Generalmente el Gel Coat gqued#m® un poco pegajoso al tacto,
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aunque lo optimo es que quede completamente séas. Gel Coat queda demasiado
pegajoso después de 2 6 3 horas, se puede seeaci@sppo un poco de carbonato de
calcio, aunque no es el método mas aconsejablgugaprovoca poca adhesion de las

primeras manos de resina.

Con el Gel Coat aplicado y catalizado, se procegeparar la Fibra de Vidrio, que debera
cortarse en pedazos, para poderla moldear en twsroos del molde original. En muchos
casos cuando el componente presenta esquinas wyngiadas o en piezas pequefas, se
puede deshojar la tela tejida, o usar Mat de meess (1 onza), abriéndola para que se
despeluque y quede de menos espesor, lo que ayada@modarse en la forma

complicada.

Lista la fibra, se prepara la resina (no en gracdetidades, pues puede tardar la aplicaciéon
con lo que se catalizara la misma antes de terjnihar proporcién de catalizado es
también de 2 % en promedio. Es importante ten@uenta que la preparacion de la resina
se debera realizar en pequefias proporciones, siesdo un método eficaz para la

elaboracion de los componentes.

Se impregna una ligera capa de resina sobre eCGal (esto es importante), pues hay es
donde se tendr4 que la fibra de vidrio se impregogectamente y se bajen las

posibilidades de generar burbujas en su intermedio.

Se coloca la Fibra de Vidrio (que teniendo en tanciencia de la fibra, se debera ubicar
de tal forma que soporte las cargas: axiales, teni@es y laterales), sobre esta capa de
resina y se "pica" con una brocha o "rodillo” powie mas resina en cada operacion, de
forma que se moja completamente la Fibra, cambiaedoolor, lo que indicara que esta

sumergida en la resina. Cuando se pica la Fibrdelse de tener cuidado de ir sacando las
burbujas de aire hacia los extremos, para quetdda@sna quede completamente adherida

al Gel coat y entre las capas de fibra, generandaq se tengan puntos de posible rotura.

Las esquinas deberan de hacerse con mayor precapuis es donde mas se presentan las

burbujas de aire. La fibra mientras mas rica estéedina quedara mejor, pero pesard mas y
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una mala proporcion de catalizador, provocara quezle| quebradiza (mucho catalizador),

o flexible (poco catalizador y pegajosa).

Mientras la resina cura o cataliza, se genera cAlonayor cantidad de catalizador habra
mas reaccion quimica y por lo tanto se generardhaats calor en la pieza, lo cual si es
excesivo esta puede deformarse y dafarse. Poraeéa hay que cuidar mucho las

proporciones de catalizador y acelerador.

Siempre hay calor en las piezas antes de fragnaocgsiones los sobrantes de resina que
no se usan generan tanto calor en los vasos darpodn que llegan hasta humear pues

alcanzan temperaturas mayores a los 70 gradogicetus.

El Molde debera llevar las capas que amerite o sitecedandole a este la resistencia
necesaria en los procesos de curado; ya que enpest®, se generaran algunas
deformaciones y el molde debera soportarlas. Toma&mdcuenta que en el caso de los
moldes, si son para producir un nimero mayor aidfap, éste debera ser bastante grueso

y en relacion al tamafio de la pieza.

Con la resina catalizada en todas y una de sus,capal caso de los moldes, se procedera
segun el caso a remover la plastilina 0 madera geirhera pestafia que se hizo, repitiendo
los primeros pasos de separacion incluso en la parta pestafna, de forma que ahi sera la
union de otro de los dados o piezas del moldeiaimito el proceso de impregnado o picado
sobre la fibra de vidrio. En el caso de piezas@mb que no requieran de dichas piezas,

guedaré concluido el trabajo.

Para el caso de generar moldes que necesite unngraaro de dados, al final de su
preparacion y antes de desmoldar, se deberan Badas uniones de las pestafias unos
agujeros por donde pasaran los tornillos que desague fijen las piezas en el momento en
gue usemos el molde para la fabricacion de lasapigzstos tornillos se remueven en el
momento de desmoldar las piezas. Depende del tadefaolde o pieza sera el nimero
de tornillos y su diametro, siendo aconsejable na®strictamente necesario que cada
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agujero se coloque con una separacion de unos2b0cen. teniendo tornillos desde 1/4 a

3/4 de pulgada, para moldes muy grandes y gruesos el del lomo trasero del fuselaje.

Para desmoldar hay varias cosas que se debenateeteicuenta, en especial cuando los
moldes son de muchas piezas o de formas complaj@s, el molde tendera a que su
desmoldado sea dificil (lo mismo pasa en los coraptas que se hacen en base a un molde

con muchas formas complejas).

Inicialmente se debe empezar a despegar por lgafipss de las uniones, las que deberan
ser bastante fuertes en relacion a capas de féoraddo, pues es desde ahi por donde se
hace presion para desmoldar la pieza. Esta oparaegdpuede realizar insertando con
mucho cuidado en la unién un destornillador de .p#la que se introduce un poco,
inmediatamente se inserta un segundo destornilladoros 10 6 15 cm. del primero y se
palanquea un poco la pestaifia hasta que abra urasdpartes. De esa forma y

sucesivamente se hara con todas y cada una dezas pasta que desmolde.

Foto 8. Ejemplo de desmolde de los dados.

Fuente: Los autores.

En el caso de los moldes de una sola pieza, sehadr a mano con los dedos o también
con cuidado con la punta del destornillador, irpggsndo el borde hasta que desmolde

toda la pieza por completo.

Si la pieza no desmolda con esa operacion, haysvdormas para ayudarlo y es

simplemente escurrir agua entre las uniones pdeba@r a que la pelicula separadora
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despegue y el vacio que puede provocar el moldeza pnisma deje de hacer succidn entre
las partes. Otra opcion es dar unos pequefios godpesn martillo de goma a la superficie

del molde, lo que permitira que la pieza despefstns golpes deberan ser cuidadosos y
de poca intensidad, pues de lo contrarié se puadbrgr el molde, generando lo que se

podria llamar estrias, y por consiguiente desptergeen el componente final.
El proceso de desmolde es igual en la fabricacsbmdlde y piezas posteriores.

Foto 9. Pieza final carenaje del motor.

Fuente: Los autores.

Tanto el molde como las piezas deberan ser lavamloagua, para de esa forma quitar los

residuos de pelicula separadora que se queda dalladas superficies.

Algo que es muy importante es el recorte de sobsamt excesos de fibra en las
terminaciones de los moldes o piezas y que se heda de varias formas.

La mas comun es cortar con un bisturi o tijerasxekso en el momento exacto en que la
resina se encuentre impregnado y a punto de eretui&t ese momento con un bisturi que

se encuentre bien afilado, se cortara como si fmarastequilla, con mucha facilidad.

La fibra de vidrio se caracteriza por provocar pizaen la piel. Y si efectivamente cuando
se maneja el Mat o tela a contraluz, se puedeorapc/uelan particulas microscopicas de
material y cuando se corta con segueta, limaalgana componente, se produce un polvo
blanco que es lo que verdaderamente pica y en mwasws irrita sobre manera la piel (De
hecho esto es lo que se conoce como polvo pica).
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Es muy importante destacar que la Fibra de Viddbajada con resina es un material que
aungue aparentemente esté seco, cabalizado y,rigpdo esta, pues sigue trabajando de
por vida y tiende a deformarse (especialmente erpoaentes de pocas capas o delgadas),
por lo que es recomendable dejar madurar o curaralde por lo menos 72 horas antes de
desmoldarlo. Esta es una de las razones por laldteblar ha desplazado a este material.
De igual forma y por esta misma razon las piezaibida de vidrio, con los afios sufren
modificaciones y deformaciones en su estructurannd, ademas de que se vuelven
guebradizas, en especial las que se encuentrariolsajayos del sol o expuestas a calor y

frio extremo.

Otra regla importante es que nunca se deberé ulejarolde y en especial desarmando en
sus partes expuesto al sol, pues se provocaragueta deformacion y sera casi imposible

volverlo a armar en su lugar.

El color del molde debera ser en funcién al cobtad piezas que se haran con el mismo,
ya que si se van a hacer piezas color negro, eleni¢bera ser de otro color, para poder
ver el Gel Coat perfectamente aplicado en tod#eleapen estos casos se puede utilizar Gel
Coat de color blanco.

En las piezas realizadas con moldes de dados,m@sncque en la union del molde, quede
una marca o pestafita a manera de reborde del G| @or lo que hay que estar muy
consciente que en este caso la pieza debera dsepylpintarse. La pieza definitiva, sera
como el espejo del molde, por lo que cualquier nfggeion o unidn sera visible; por esa
razén el molde debera ser sacado de una piezajéw awmbada posible, para evitar asi las

imperfecciones que posteriormente tengan que dse2g

La mejor forma de conservar un MOLDE es guardanaao, atornillado y si es posible
con una pieza fundida en su interior, con lo quevd&ara que se lastime por alguna razén

el acabado del mismo y en un lugar fresco y seco.

El procedimiento para la fabricacion y desmolde lalepieza en base al molde, es

exactamente igual que lo anteriormente descritansente, que ya en este punto la pieza
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se trabajara por la cara del acabado del moldelees, sobre el Gel Coat del mismo.
Teniendo que curar, preparar y separar el moldéa desma forma en que se hizo con el
molde macho o modelo origina, encerandolo por lngaé veces en su primera aplicacion

y continuando el proceso anterior.

En caso de los molde de varias piezas, estas teberéarmadas y atornilladas antes de
realizar toda la mano de obra, cerciorandose cu@datafias empaten exactamente para
evitar escalones o diferencias en la unién de bdosl Este empate es mas facil si la
pestafia del molde tiene lo que se conoce comgadsstnismos que se hacen marcando o
haciendo alguna protuberancia cada determinadademeda pestafia antes de aplicar el Gel
Coat. Esta protuberancia quedarad formada en elanglth respectiva de la cara que

empate, se formara en sentido inverso.

El Thinner y la estopa son utilizados para limgiarvez en cuando la brocha y las manos,
pues de lo contrario después de un tiempo la breehandurecerd y las manos estaran
pegajosas, al grado que no podremos manejar & Yilse nos quedara pegada a la mano.
Es importante mencionar que el manejo de las stiamardebera hacerse en lugares

ventilados, pues son de olor fuerte, inflamablestreas y hasta cierto punto toxicas.

» Consideraciones y precaucionedday que tener en cuenta y con especial interés lo
siguiente: Las sustancias son de dificil manejareédede inflamables, en especial en el
caso del catalizador (Peroxido de Metil-Etil-Cetfprpues es altamente volatil y reactivo,
no se puede dejar al sol o calor extremo, ademési€ldene una vida util aproximada de
un mes a mes y medio lo cual lo convierte aun reastivo. Esto se puede confirmar si a
trasluz se observan dos partes de liquido (coma g@ceite), lo que quiere decir, que ya
no es util. Por esa razén cuando se adquiera miagsriconveniente marcarlo con la fecha
de compra. Por ningdn motivo deberan mezclarseatllizador y el azul de cobalto
(acelerador), pues estos reaccionan violentameEhtézul Cobalto es lo que preacelera o
provoca el tiempo de gelado en la resina, esta@ulecir que es lo que causa que la resina
se ponga mas viscosa o gelatinosa y a mayor cdndielazul de cobalto en la proporcion

de la resina, mas gelatinosa y espesa sera yzeafatnas rapido también.
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Hay otras cosas que se pueden utilizar para dduresina como el monémero (que se
utiliza para casos muy especificos), pero a maiocidn la resina pierde muchas de sus
propiedades; por esa razon es aconsejable usaasgsieparadas o preaceleradas, en las
gue no hay que hacer nada mas que catalizarlas emormmento de aplicarlas. Los
catalizadores viejos, no deben vaciarse en lavagla lava-manos, ya que pueden
reaccionar con lo que contengan los drenajes cabiinj u otras sustancias quimicas. Se
recomienda hacer un hoyo en la tierra vaciarloyafliemarlo cuando su vida util acabe o

si se tienen residuos viejos. No es aconsejablacanarlo.

5.4. ANALISIS ESTRUCTURAL EN ANSYS CAE PARA EL ALA EN
ALUMINIO.

Se realizaron analisis en Ansys CAE para la vigacjpal y la viga secundaria del ala
aluminio; se presentaran un total de 8 estudidsi@l@as aplicadas y distribuidas dentro de
los limites establecidos para aviones acrobatiesados en los Reglamentos Aeronauticos
Colombianos; para la distribucion de la magnitudagefuerzas se tomaron de referencia
libros como analisis de estrés de Paramonov y Raosca

Se debe aclarar que el programa ingenieril Ansyg ,(0ara su proceso de analisis, se basa
en los estudios de elementos finitos, lo que baAmocte es fraccionar una pieza ya
modelada en partes muy pequefias, estas partegggrstina maya (mesh), alrededor del
conjunto modelado; una vez teniendo esta maya oeeotodos los nodos posibles en el
conjunto, para de esta forma iniciar su procesocdeulo ubicando las zonas de
empotramiento. En este calculo de nodos se vandwoezarpetas y subcarpetas de analisis,
dependiendo de la cantidad de nodos en que salhag@o el conjunto.

Para el caso del conjunto del ala en aluminio @j@ma estaba reconociendo una cantidad
excesiva de carpetas de calculo, debido a querexielo se realizo en el modo de lamina
en Solid Edge y que cada agujero de esta estruotyr@senta una concentracion de

esfuerzos a analizar.
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Por las razones anteriores era necesario tenezaumso tecnoldgico capaz de desarrollar
estos procesos y el cual no se encontraba a digmoslebido a su elevado costo; por lo

tanto se decidio realizar los andlisis de la estracalar en aluminio pieza por pieza. (Ver

el anexo C, Modelamiento en Ansys Alas del Acrpkte el disco compacto).

Se detallara a continuacion los andlisis de fueegdisadas y distribuidas para la viga

principal de 980 libras de sustentacion y 245 $ibde peso; para la viga secundaria se
analizara las fuerzas aplicadas y distribuidas & Iibras de sustentacion y 70 libras de
peso. Los resultados de estos andlisis correspanaervos limites de resistencia para la

nueva estructura; por lo tanto se tendran en cwadaes de ruptura.

5.4.1.Analisis Viga principal: Los escenarios de este estudio son:

La siguiente informacion y reporte esta basadaddid £dge Assembly, se considera los

efectos de contacto cuerpo a cuerpo, cargas astiles y empotramientos; se calculan

factores y margenes de seguridad basados en masfoerzo de tension equivalente,

esfuerzo cortante y analisis de fatiga a lo largtadestructura.

Cada analisis esta dividido en un escenario y gegueste contiene la presentacion del
modelo donde se reconoce el modelamiento de lactsta en solid edge ensamble, el

nombre de cada pieza, su material, masas, volumeaatidad de nodos y elementos

finitos para analizar; reconoce las dimensionepgesb total de la estructura y el volumen

del modelo. Contiene un entorno donde se espetifasacondiciones de carga y soportes
estructurales del modelo, de igual forma este @smenontiene la solucién para el entorno

especifico y se tiene en consideracion efectosepfirerzos equivalentes (Von Misses),

Esfuerzos cortantes y deformaciones para la estajctuna vez establecidas estas
condiciones y determinar lo que sufre la estrucaggresentan factores y margenes de
seguridad en que se encuentra la estructura sag@ordiciones de carga determinados.

Este estudio presenta resultados por fatiga quiefseen para el programa por medio de

una cantidad de vida igual a 1 X 10 elevado a tarmia nueve, con un factor de carga para

fatiga de 1.0 y las graficas estan a escala denlediante estos parametros define la vida
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de la estructura y un factor de seguridad totah pearestructura. En este orden de ideas el

modelo de la viga principal presenta las siguiecéeacteristicas:

» Modelo: Viga principal ala en aluminio.

» Material: Aleacién de aluminio 2024-T3.

» Dimensiones:0.78 por 108.0 por 4.85 a lo largo del eje X, YeZpectivamente.

» Masa: 1.86 lbm.

+ Volumen: 18.56 in3.

» Nodos70470.

» Elementos finitos:39882.

Gréfica 16. Entorno ala en aluminio.

0.00 13.01 26,02 39,03 () kv
ﬁ:ﬁ T

Fuente: Ansys CAE.
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La grafica 16 muestra una fuerza de sustentacid@8@dibras y un peso de 245 libras, la
estructura esta soportada en el origen y entr@délla 7 y 8, presenta un diagrama de
fuerzas entre 0 y 13.01 pulgadas constante; erpaste el sentido de la fuerza cambia y es
constante hasta 26.02 pulgadas, de nuevo el settida fuerza cambia y es constante

hasta 39.03 pulgadas. Los empotramientos preskEstaiguientes caracteristicas:

B Soporte numero uno (fix support): Fuerza de reacd& 475.92 Ibf y un momento de
680.29 Ibf-in.

» Soporte numero dos (fix support 2): Fuerza de iéaate 259.16 Ibf y un momento de
3,250.26 Ibf-in.
Con estos datos que ansys proporciona genera lnzEiésopara esfuerzos equivalentes

(Von Misses), esfuerzo cortante, deformacionegsigda

Las siguientes graficas presentan el comportamieletda estructura bajo las cargas
establecidas en el entorno. Estas se caracteriaampresentar los valores minimos vy
maximos para cada estudio de esfuerzos y detemship@esentan zonas criticas segun los

parametros establecidos por el programa Ansys.

Gréfica 17. Estrés equivalente viga principal alamaluminio.
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Fuente: Ansys CAE.
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La estructura presenta mayor esfuerzo en el emmp@néo principal, con una magnitud de
0.631Xe-5 psi, el promedio esta entre 0.474 Xed%@1 Xe-5 sobre toda la viga.

Gréfica 18. Maximo esfuerzo cortante viga principakla en aluminio.

0.00 13.01 26,02 39,03 (in) kv
|:‘ X

Fuente: Ansys CAE.

El esfuerzo cortante para la viga esta entre lawesde 23,760 y 31,660 psi; no presenta
zonas criticas y la zona del empotramiento pringpasenta el maximo esfuerzo cortante
con una magnitud de 31,660 psi.

Gréfica 19. Deformacion total viga principal ala enaluminio.

0.00 13.01 26,02 39,03 {in) kv
‘:l 3

Fuente: Ansys CAE.
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Las alas de los aviones presentan deformaciongaasts decir se deforman sin romperse.
Claro esta que para el aluminio el modulo de elalstl esta alrededor de 10X10
libras/pulgada cuadrada. Por lo anterior la defeiGramaxima que sufre esta estructura
bajo los esfuerzos estudiados es de 3,918 pulgad#a® las costillas numero 3 y 5. Los
valores para los empotramientos son nulos; es decse deforma en estos puntos y los

valores promedios estan entre 1,306 pulgadas Y héihadas para toda la viga.

Gréfica 20. Factor de seguridad para esfuerzo equiente viga principal.
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Fuente: Ansys CAE.

Bajo los esfuerzos que se analizaron para la Véggrafica 20 muestra que el limite de
seguridad esta entre uno y cinco; los bordes #igéaestan siendo sometidos a su maxima

capacidad.

Recordemos que es necesario cuando se habla @o;dige la carga Ultima sea bastante
mayor que la carga a que normalmente la estruest@ra sometida; es decir la carga
admisible. La razon entre estas dos cantidadersece como factor de seguridad. El
factor de seguridad es determinado por el progrma, lo que significa en términos del
programa que el margen de seguridad para la astaues muy bajo; sin embargo esto se
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presenta porque es necesario conocer los limitespdera de la estructura. La grafica 21

sefala el margen de seguridad.

Gréfica 21. Margen de seguridad para esfuerzo equidente viga principal.

0.00 13.01 26,02 39,03 (in) k 2
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Fuente: Ansys CAE.
El margen de seguridad para la estructura esté ehty 4 lo que significa condiciones
extremas de trabajo para la viga; sin embargo @oexperimentando su maxima capacidad

porque el aluminio no ha llegado al 0.2% del lirpiéea la deformacion.

Gréfica 22. Factor de seguridad esfuerzo cortanteiga principal.

0.00 13.01 26,02 39,03 (in) k 1
k:| 4

Fuente: Ansys CAE.
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Gréfica 23. Margen de seguridad esfuerzo cortanteiga principal.

0.00 13.01 26,02 59,03 {in) kv
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Fuente: Ansys CAE.

El factor y el margen de seguridad presentadoa grafica 22 y 23 sefialan que los limites
de seguridad para la viga estan entre 1 y 4, estosalores bajos ya que la estructura esta
siendo sometida a su maxima capacidad estructowaljo tanto la posibilidad de falla

aumentaria.

Gréfica 24. Fatiga viga principal ala en aluminio.

0.00 13.01 26,02 33.09 (in) kv
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Fuente: Ansys CAE.
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A medida que se reduce el esfuerzo maximo, el nuherciclos necesarios para causar la
ruptura aumenta hasta que se alcanza un esfuarmadb limite de fatiga. El limite de
fatiga es el esfuerzo para el cual no ocurre rap@un para numerosos ciclos de carga. Por

lo anterior se define que la vida en la viga denaip esta en el orden de 100,000 ciclos.

Tabla 12. Resumen esfuerzos viga principal ala efuaninio.

Nombre esfuerzo. Minimo. Méximo. Area critica.
Estrés equivalente. 136.98 psi 141,779.68 psi Esfuerzo maximo.
(Von misses)

Maximo esfuerzo  73.73 psi 71,133.58 psi Esfuerzo maximo.
cortante.

Deformacion total. 0.0 in 3.921in Deformacion max.

Fuente: Ansys CAE.

La gréfica 25 muestra una fuerza de sustentaci®@8@dibras distribuidas a lo largo de la
estructura cada 13.5 pulgadas y un peso de 24#sibta estructura esta soportada en el
origen y entre la costilla 7 y 8, presenta un diagx de fuerzas entre 0 y 13.01 pulgadas
constante; en este punto el sentido de la fuenndieay es constante hasta 26.02 pulgadas,
de nuevo el sentido de la fuerza cambia y es cotesthasta 39.03 pulgadas. Los

empotramientos presentan las siguientes caragtasst

» Soporte nimero uno (fix support): Fuerza de reacds 405.44 Ibf y un momento de
580.22 Ibf-in.

» Soporte nimero dos (fix support 2): Fuerza de iéaate 220.76 Ibf y un momento de
2,768.09 Ibf-in.

Con estos datos que ansys proporciona genera lnzEiésopara esfuerzos equivalentes
(Von Misses), esfuerzo cortante, deformacionesigda
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Las siguientes graficas presentan el comportamieietda estructura bajo las cargas
establecidas en el entorno. Estas se caracteriaarpresentar los valores minimos y
maximos para cada estudio de esfuerzos y detemship@esentan zonas criticas segun los
parametros establecidos por el programa Ansys.

Gréfica 25. Entorno fuerza distribuida viga principal ala en aluminio.

0.00 13.01 26.02 39,03 {in] kv
—  —
\ 1 1 7

Fuente: Ansys CAE.

La distribucion de cargas en una estructura sézaephra aliviar los esfuerzos a que este
sometido el modelo; esta distribucién para la vigaaluminio esta compuesta por las
cargas que soporta la viga secundaria y la miseladpl ala; bajo este orden de ideas la
cantidad de carga a que se sometié la viga prihegpee 108,89 libras de sustentacién para
cada costilla. Sin embargo una distribucion deZa®ise hace necesaria cuando los limites
de carga de la estructura no estan en el esfudtimm (real ya que si lo esta no habria
diferencia entre una fuerza concentrada. No se eantiénda esto; es decir que si la
estructura ya soporta su maximo esfuerzo axiarawcte o deformacion sufrira ruptura. Si
por el contrario la estructura esta lejos de esker\se podra alargar la vida de la estructura
mediante la distribucién de esta carga.
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Gréfica 26. Esfuerzo equivalente carga distribuidaviga principal.

0.00 13.01 26,02 39,03 (i) kv
!:_ .

Fuente: Ansys CAE.

La estructura presenta mayor esfuerzo en el emmp@néo principal, con una magnitud de
53,600 psi, el promedio esta entre 13,500 y 53p300

Gréfica 27. Esfuerzo cortante carga distribuida vig principal.

0.00 13.01 26.02 33,03 {in) kv
H:_ 5

Fuente: Ansys CAE.
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El esfuerzo cortante para la viga esta entre lawesde 13,480 y 33,600 psi; no presenta
zonas criticas y la zona del empotramiento pringpasenta el maximo esfuerzo cortante

con una magnitud de 33,600 psi.

Gréfica 28. Deformacion total carga distribuida viga principal.

Z:

0.00 13.01 26.02 39.03 {in)- | e’
| — 3w

Fuente: Ansys CAE.

La deformacion maxima que sufre esta estructura logj esfuerzos de este entorno es de
3,345 pulgadas entre las costillas numero 3 yoS.\alores para los empotramientos son
nulos; es decir no se deforma en estos puntos ydlmses promedios estan entre 0,372

pulgadas y 2,230 pulgadas para toda la viga.

Gréfica 29. Factor de seguridad esfuerzo equivaleatdistribucion viga principal.

0.00 13.01 26,02 39,03 (i} k '
‘:‘ %

Fuente: Ansys CAE.
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La relacion entre el esfuerzo ultimo real y el esfo Ultimo da como resultado el factor de
seguridad de la estructura; Ansys arrojo que pasacbndiciones preestablecidas en el
entorno esta; para los bordes de la viga en O wr& pl alma de la viga. El factor de
seguridad de O representa que la estructura eptatando su maximo esfuerzo en esta

zona. Cabe resaltar que esta caracteristica ea fipra este tipo de estructura.

Gréfica 30. Margen de seguridad esfuerzo equivaleatdistribucion viga principal.

z

0.00 13.01 26,02 39.03 (in} k '
:‘ %

Fuente: Ansys CAE.

Los margenes de seguridad para la estructurame$taper lo tanto esta estructura esta

trabajando bajo las condiciones maximas para ipstelé esfuerzo.

Gréfica 31. Factor de seguridad esfuerzo cortanteistribucién viga principal.

=

0.00 13.01 26.02 39.03 {in} i
I il B |
f 1 1 7

Fuente: Ansys CAE.
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Para la grafica 31 el factor de seguridad mininra pate esfuerzo es 0 y el limite segun las
herramientas de Ansys es 0.5 por material. Se tesiz por presentarse en los bordes de
la viga. El alma de la viga tiene una seccion regéar que eleva el factor de seguridad

hasta 1; sin embarga esta fuera de los limites.

Gréfica 32. Margen de seguridad esfuerzo cortanteacga distribuida viga principal.

_usoon WORKBENCH
.‘ i "
4,000

- D000
-1,000

Z

0.00 13.01 26,02 38,03 () kv
I 1 [ ]
I — 1 g

Fuente: Ansys CAE.
El margen de seguridad presentado en la graficeBala que el limite de seguridad para la
viga estan entre -1 y 4, estos son valores bajapigda estructura esta siendo sometida a

su maxima capacidad estructural; por lo tanto Khpladad de falla aumentaria.

Tabla 13. Resumen esfuerzos distribucion de la caagiga principal.

Nombre esfuerzo. Minimo. Méximo. Area critica.
Estrés equivalente. 122.1 psi 120,467.11 psi Ninguna.
(Von misses)

Maximo esfuerzo  65.41 psi 60,435.15 psi Ninguna.
cortante.

Deformacion total. 0.0 in 3.34in Ninguna.

Fuente: Ansys CAE.
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5.4.2.Paralelos importantes entre andlisis de las estruatas.

Tabla 14. Paralelo. Fuerzas de reacciéon Vs. Momesg en los empotramientos.

Fuerza reaccio Ala madera 700 libras | Viga principal ala Al. 980
de sustentacion y 245| libras de sustentacion y
libras de peso. 245 libras de peso.
Momento.
Empotramiento | 210.1 Ibf 220.76 Ibf
uno.
2,624.76 Ibf-i 2,768.09 Ibf-in
Empotramiento | 162.44 Ibf 405.44 Ibf
Dos.
777.63 Ibf-i 580.22 Ibf-in

Fuente: Ansys CAE.

Para los empotramientos de las estructuras, peskEnten la tabla 14 se observa las
siguientes caracteristicas: Si se toma las cam®al® la viga principal en el ala de
aluminio como un 100% de la capacidad estruct@alldiene que; para el empotramiento
uno del ala en madera; la fuerza de reaccion &amenor que la fuerza de reaccién en el
empotramiento uno de la viga en aluminio (recorfige la viga en aluminio esta sometida
a 280 libras mas de sustentacion; lo que es igual26% mas de esfuerzo estructural.), el
empotramiento dos para el ala en madera experimemt®0% menos de esfuerzo
estructural que el empotramiento de la viga de miemPara ambos casos los momentos
gue se originan a raiz de estas reacciones sonresenolevemente por encima de los
valores en el ala en madera; en tal caso se \ga@dl que la capacidad para soportar una

deformacién debido a estos momentos y esfuerzogieso mayor para el ala en aluminio.

Se realiza un paralelo entre cada esfuerzo a qaersetidé cada estructura; tanto el ala en
madera como le viga en aluminio; es conocido que Mentajas del aluminio son
ampliamente mayores que las ventajas que properaaalquier tipo de madera que se

utilice en la construccion de estructuras alaresesbargo estos estudios proporcionan la
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confirmacion de lo que tedricamente e historicamestha sabido, pero de todos modos no
son tampoco el dltimo pardmetro de validacion deigafio. Las siguientes tablas seguiran

comprobando la teoria.

Tabla 15. Paralelos entre esfuerzos analizados dsslestructuras.

Minimo. Ala madera 700 Viga principal ala Al. 980
libras de libras de sustentacion y 245
sustentacion y 245 libras de peso.
Maximo. libras de peso.

Esfuerzo 289 psi. 13,500 psi.
equivalente. 2,605 ps 120,500 psi.
Esfuerzo cortante| 166 psi. 6,770 psi.

1,498 psi 60,440 psi.
Deformacion. 0,0051 in. 0,372 in.

0,0462 in 3,345 in.

Fuente: Ansys CAE.

La resistencia Ultima para el esfuerzo cortantesta tipo de madera es de 1,100 psi y el
esfuerzo admisible que esta soportando esta agt@ues de 1,498; por lo tanto el factor de
seguridad es de 0.7. Lo anterior significa queetiem margen de falla muy bajo o un riesgo
a la ruptura por este esfuerzo demasiado altojiéosg puede apreciar en las graficas 3y 4
sobre el factor y margen de seguridad del ala eferaaPara el caso de la viga en aluminio
la resistencia ultima para el esfuerzo cortantdeed41,000 psi y el esfuerzo admisible que
esta soportando esta estructura es de 42,30&psidar que esta estructura se analizo con
un 30 % mas de carga que la estructura en maderagjaproximadamente 18,000 psi);
por lo tanto el factor de seguridad para la vigaleminio es de 1. Lo anterior significa que
tiene un margen de falla en un 30% mas alto qestlactura en madera. Estos resultados
se evidencian en las graficas 31 y 32. En un as&is necesario conocer los esfuerzos
ultimos a que esta sometida la estructura bajddserminadas cargas; entonces se realizan

analisis de cargas donde la estructura experinreptera; para el caso de 980 libras de
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sustentacion y 250 libras de peso la viga no sufipdura sin embargo presento zonas rojas
donde la capacidad del material y la geometriagptas exigencias maximas.

Si se tiene en consideraciéon tan solo las cant®ladepsi confrontadas y se toman las
diferencias entre cada andlisis se puede conalgiretjaluminio 2024-T3 tiene 50,000 psi
mas de resistencia que la madera stika; claro eoléérminos de nimero ya que esto

depende de las cualidades de cada material, gdametropiedades de la estructura.

En general lo que las graficas proporcionan esoeiportamiento de cada geometria y
material bajo condiciones preescritas de cargaslesdifica claramente porque materiales
de avanzada superaron a la madera en todo &misidlopaso de procesos artesanales a
procesos mucho mas elaborados, la resistenciarggerpa el aluminio permitié que una
estructura que experimentaba ruptura a esfuerzamm@a ahora minimos como 289 psi,
soporte esfuerzos tan elevados como 13,500 psirelaeionara a continuacion las

diferencias de peso entre cada estructura.

Tabla 16. Paralelos entre pesos de las estructurds las alas.

Pieza. Ala aluminio. Ala madera.
Viga principal. 1.86 Ibm. 34.9 Ibm.
Viga secundaria.  0.89 Ibm. 15.8 Ibm
Borde de ataque. 0.12 Ibm (X9) 0.46 Ibm. (X9).
Borde de fuga.  0.22 Ibm (X9) 0.75 Ibm. (X9).
Total. 5.81 Ibm 61.59 Ibm.

Fuente: Los autores.

Solamente observando las diferencias de pesolastwgas principales de cada modelo se
tiene una reduccion de peso de 32,15 libra; lorgpeesenta casi un 92% menos de peso en
la estructura, mucho mas margen de movilidad pasgionave y por las caracteristicas del

material soportar esfuerzos mucho mayores.
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6. CONCLUSIONES.

Para empezar se ve satisfactoriamente que se vet® proyecto de investigacion
mediante la aplicacién de reingenieria a composessg&ucturales, se puede concluir que
esta herramienta es en definitiva la principal taede informacion para enfrentar un
proyecto de investigacion de este tipo; ya sedidismodificacion o alteracion; sin costos
demasiado elevados. Posibilitd empezar un estualio herramientas ya establecidas y

datos técnicos conocidos para que de esta forrsa noente solo con la experiencia.

La metodologia que se siguid para realizar el joab@ modificacion partio de unos datos
ya conocidos del avion como lo fueron las espetfanes fisicas, dimensiones generales y
caracteristicas de disefio de la estructura alanagtera. A partir de estos datos se sefialo
las caracteristicas mas representativas de lasspdet acrolite para asi reconocer cual de
ellas se estudiaria. Este estudio dio como resuljae la estructura alar del acrolite era la
mas pertinente. Por Udltimo se utilizaron herrangientomo software de modelamiento
(Solid edge CAD) y calculos (Ansys CAE) de estruasypara establecer las caracteristicas
fundamentales de cada estructura alar y poderndiet@r los limites en los que cada ala
estaba trabajando, las diferencias en referencigesd de cada estructura y establecer

posibles rangos de esfuerzos estructurales.

Para ser consecuentes con la metodologia se idéntite determin6 que la estructura alar
del acrolite construida en madera presentaba falddsdo al material con que fueron
construidas. Se evidencio esta falla debido a lauaodificacion y andlisis que se propuso
estaba enfocada hacia los limites que experimentabavion acrobatico en vuelo y a
partir de las herramientas de reingenieria adgekperiencia en estructuras alares y su
conformacion. Lo anterior arrojo que la maderaiasida en los planos de este avion;
debido a lo dificil que es controlar la accion déhimedad y por consecuencia el peso de
esta estructura; no permitia cumplir con los limitke factores de carga para aviones

acrobaticos segun la regulacion; ya que su limgtéatiga se encontraba al maximo de vida.
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Estas investigaciones motivaron a escoger un noeerial para la estructura alar del
acrolite, que particularmente fuese ligero y resitd. Ya que la experiencia, un 99% de los
aviones acrobaticos y las caracteristicas de eesisis son mucho mayores que los de la
madera; se eligid el aluminio como nuevo material propdsito particular que tenia que
cumplir la estructura escogida. De modo que esteriahtedricamente permitia alcanzar
los limites de carga establecidos para aeronaveacd®acia; sefialaban analizar los

beneficios que él brindaba.

Se model¢ el disefio de la estructura alar del ienmlediante Solid Edge, porque analisis
estructurales que se realizan mediante herramiedgasoftware, es necesario que el
programa CAD sea compatible con el programa CAHQsy anteriores requisitos los
cumplen Ansys CAE y solid edge CAD. Mediante estagamientas se validaron los
nuevos limites a que estaria sometida la estruatarasegun las regulaciones aeronauticas

Colombianas.

Ya en lo que concierne a la aplicacion de alumiaio la estructura alar obtuvimos

reconfortantes resultados como lo son:

Se logré6 mediante el componente modificado que faotores de carga a que estaba
expuesta la estructura alar en madera se supetasaoyales estaban en el rango de 7.5
gravedades positivas y -3 gravedades negativasayar eficiencia estructural se origino a
partir de los factores de carga que se lograrcanalr con la estructura alar en aluminio,
los cuales estan en el orden de 10.5 gravedadéva®y -6 gravedades negativas. Lo que
significa un aumento del 40% para maniobras cowegiades positivas y 100% para
maniobras con gravedades negativas. Lo Anteriar gst encima de lo que requieren los
RAC en un 16% para maniobras con gravedades pasiyivun 50% para maniobras con

gravedades positivas.

Se establecieron los beneficios que brindaba emiala mediante las diferencias

porcentuales de peso y esfuerzos entre la estauatar de aluminio y la estructura alar en
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madera, para esto fue necesario establecer ursbhadefinida que es el peso maximo del
acrolite y a partir de este se estableceran Icdglas entre cada estructura.

La estructura alar en aluminio soporta un maxim@420 libras fuerza lo que representa
un aumento en capacidad estructural de 2400 Iiessque la soportada por la estructura
alar en madera. Con respecto a la resistenciacast@l durante maniobras con la nariz
invertida se incremento en 2400 libras fuerza. Espoesenta un 50% de efectividad mas

gue la configuracion de madera.

Se evidencié que a medida que va aumentando ebrfale carga se requiere mas
sustentacion y que el ala en aluminio alcanza 3% de efectividad que la de madera.

Esto es 200 libras mas resistencia estructural.

Para el caso de las velocidades de entrada endpéséi logro aumentar el limite de
maniobrabilidad en 16.40 MPH para maniobras negstid que representa un 18.4%; y un

aumento de velocidades negativas de 23.45 MPHjdaepresenta un 41%.

Con relacion al peso en vacio de la aeronave el dés%enerado por el motor, el 25% por
el fuselaje, el 15% por las alas, el 10% por el tte aterrizaje y el 5% por el empenaje.

Con la estructura alar de aluminio se redujo ebgesvacio de la aeronave en un 10%.

Por otro lado se tiene que encontrar madera coecteaisticas acordes a aplicaciones
estructurales y no estructurales es un poco coagdicya que como se explico en el
desarrollo de este proyecto de investigacion, lderapuede presentar diferentes grados de
humedad y deficiencias en su estructura interegatido a que los componentes que estén
fabricados con este material, puedan incurrir aoslafior ruptura o bien no sean
convenientes por exceso de peso. Es por esto quelacaplicacion de materiales
compuestos, los fabricantes de los componentes sgiénes satisfagan las necesidades

gue la madera no puede suplir.
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En cuanto a la adquisicion de los materiales costpaeplicables al acrolite se tiene que
son de facil acceso, debido a que son elementosnquesquieren soportar grandes

esfuerzos estructurales, y que a su vez no seéereqque estén certificados por autoridades
aeronauticas.

También se tienen que con la fabricacibn de molsegpuede tener disponibilidad casi

inmediata de componentes que hayan sufrido algdnd& dafio; siendo para el propietario

de una aeronave un elemento primordial de respabden desarrollo de mantenimiento.
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7. RECOMENDACIONES.

En los andlisis estructurales realizados mediaase Herramientas de un software se
recomienda contar con la capacidad de computadaugspotentes para responder al ¢que
hacer? para realizar un estudio estructural tarpEmcomo lo es una estructura alar en
aluminio. Otra opcidn que nace es utilizar un nugnograma CAE que no sea Ansys; entre
los cuales esta Catia, Forcestrac etc. Se debedezcque cada programa CAE es

compatible con un Programa CAD y es pertinente c®ng manejar cada uno de ellos; o

por el contrario el mismo programa CAE trae consiganodulo de disefio.

Se deja abierta la puerta para futuros ingenieregstados hacia la rama del disefio y
analisis estructural mediante herramientas compgatias, que deseen validar los
resultados de esta propuesta, de igual forma cgeedecontinuar con el analisis estructural
de las otras partes del acrolite y para esto erah@xos se dejan copia de los planos

generales de esta aeronave.

Se deja entre ver que como ingenieros, este tiEmdksis son en gran parte el primer paso
para la construccion de un modelo aerondutico;esibargo no lo es todo. Para la
construccion de un modelo real se necesitan hezrdas reales que brindan test sobre la
materia fisica y que interactuando con los medisputarizados hagan mucho mas fuerte
el proceso de analisis estructural; contar conxjgeeencia de ingenieros disefiadores
brinda mas beneficios extras al disefio y particodgate que esta interdisciplinaridad

proporcione los limites de seguridad requeridoa pmactividad que la aeronave nazca.
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ANEXO A. Planos generales del Acrolite.
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ANEXO B. Modelamiento en Solid Edge alas del acrdé.
Ver disco compacto adjunto al documento.

ANEXO C. Modelamiento en Ansys alas del acrolite.
Ver disco compacto adjunto al documento.

144



ANEXO D. Céalculos estructurales.

La referencia que se toma para realizar estos lodlsigue la metodologia propuesta en
libro AEROPLANE CONSTRUCTION AND STRENGTH ANALYSISde Y.M.

Paramonov.

» Capacidad de carga estructural alar (CC):Esta capacidad de carga lo determina la
relacion entre el factor de seguridad y el pestaderonave. En la relacion mas sencilla y

para cumplir con los limites establecidos por éagitaciones se determino:

. Peso maximo de la aeronave: 800 libras. Wmax.
. Peso en vacio de la aeronave: 500 libras. Wv.
. Rango de factores de seguridad: 3gravedades nagatyw6gravedades positivas.

Este rango es dado por las Regulaciones AéreasnBi@bas para aviones acrobaticos por
las fuerzas de gravedad a que la aeronave estasgtamiurante una maniobra.

. Area alar: 133 pies cuadrados.

La carga alar (CA) esta determinada por la relaeritre peso de la aeronave y el area alar,

de esta manera se tiene:

CA= (Wmax / Area alar).
(800 libras / 133 pies cuadrados$ 015 Libras / Pies™2.

1. ALA EN ALUMINIO.
» Capacidad de carga estructural alar sin factor de eguridad. Se determinaron las

capacidades de carga para diferentes gravedadeseéningo establecido inicialmente ya

gue un acrobatico experimenta diferentes gravedsagm la maniobra que se ejecute.

145



Los valores en rojo representan los datos quevéerdm en consideracion para realizar el

andlisis en Ansys CAE.

CCl=( Wmax * FC) = (800 libras * 7 ) = 5600rks.
CC2=( Wmax * FC) = (800 libras * 6 ) = 4800rks.
CC3=( Wmax * FC) = (800 libras *5) = 4000rks.
CC4 =( Wmax * FC ) = (800 libras * 4 ) = 3200rks.
CC5=( Wmax * FC ) = ( 800 libras * 3 ) = 2400rks.
CC6 =( Wmax * FC ) = ( 800 libras * 2 ) = 1600rks.
CC7=( Wmax * FC ) = (800 libras * 1 ) = 800riis.
CC8 =( Wmax * FC ) = (/800 libras * -1 ) = -800ras.
CC9 =( Wmax *FC) = (800 libras * -2 ) = -1600ras.
CC10=( Wmax * FC ) = ( 800 libras * -3 ) = -24ras.
CCl1l1=( Wmax * FC) = (800 libras * -4 ) = -320bras.

» Capacidad de carga estructural alar con factor deeguridad. se tiene lo siguiente:

El factor de seguridad es el adicion del 50% detbfade carga. De esta manera se tiene:

CCl=( Wmax * FC) = (800 libras * (7 + 3.5) 8400 libras
CC2=( Wmax * FC) = (800 libras * (6 + 3) ) 200 libras.
CC3=( Wmax * FC) = (800 libras * (5 + 2.5) %6800 libras.
CC4 =( Wmax * FC) = (800 libras * (4 + 2) ) 8@0 libras.
CC5=( Wmax * FC) = ( 800 libras * (3 + 1.5) 3600 libras.
CC6 =( Wmax *FC ) = (800 libras * (2 + 1) ) 4@ libras.
CC7 =( Wmax * FC ) = ( 800 libras * (1 + 0.5) Y1200 libras.
CC8 =( Wmax * FC) = (800 libras * (-1 + 0.55)1200 libras.
CC9 =( Wmax * FC ) = (/800 libras * (-2 + 1) )-2400 libras.
CC10=( Wmax * FC ) = ( 800 libras * (-3 + 1.55)3600 libras.
CC1l1l=( Wmax * FC) = (800 libras * (-4 + 2) ) 4800 libras.
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» Capacidad de carga estructural alar sin factor deeguridad con peso en vacio de
la aeronave (CCv).se tiene lo siguiente:

CCvl =( Wmax * FC) = (500 libras * 7 ) = 3500rhs.
CCv2 =( Wmax * FC ) = (500 libras * 6 ) = 300brhs.
CCv3=( Wmax * FC) = (500 libras *5) = 2500rhs.
CCv4 =( Wmax * FC ) = (500 libras * 4 ) = 200brhs.
CCv5 =( Wmax * FC ) = (500 libras * 3) = 1500rhs.
CCv6 = ( Wmax * FC ) = ( 500 libras * 2 ) = 100brhs.
CCv7 =( Wmax * FC ) = (500 libras * 1) = 500Has.
CCv8 =( Wmax * FC ) = (500 libras * -1 ) = -500ras.
CCv9 =( Wmax * FC ) = (/500 libras * -2 ) = -100Bras.
CCv10 =( Wmax * FC ) = (500 libras * -3 ) = -1®b0bras.
CCv1ll =( Wmax * FC ) = (500 libras * -4 ) = @Dlibras.

» Capacidad de carga estructural alar con factor deeguridad con peso en vacio de
la aeronave (CCv).se tiene lo siguiente:

CCvl =( Wmax * FC ) = (/500 libras * (7 + 3.58)5250 libras.
CCv2 =( Wmax * FC) = (500 libras * (6 + 3) 4500 libras.
CCv3=( Wmax * FC) = (500 libras * (5 + 2.55)3750 libras.
CCv4 = ( Wmax * FC ) = (500 libras * (4 + 2) )3000 libras.
CCv5 = ( Wmax * FC ) = (/500 libras * (3 + 1.5¥5)2250 libras.
CCv6 = ( Wmax * FC ) = ( 500 libras * (2 + 1) )1500 libras.
CCv7 =( Wmax * FC ) = (/500 libras * (1 + 0.5¥)750 libras.
CCv8 = ( Wmax * FC ) = ( 500 libras * (-1 + 0.5¥)-750 libras.
CCv9 =( Wmax * FC ) = (/500 libras * (-2 + 1) )-£500 libras.
CCv10 = ( Wmax * FC ) = (500 libras * (-3 + 1)5¥ -2250 libras.
CCv1l =( Wmax * FC ) = (500 libras * (-4 + 2¥) -3000 libras.
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2. ALA EN MADERA.

» Capacidad de carga estructural alar sin factor deeguridad. se tiene lo siguiente:

CCl=( Wmax * FC) = (800 libras * 5) = 4000r&as
CC2=( Wmax * FC) = (800 libras * 4 ) = 3200rks.
CC3=( Wmax * FC) = (800 libras * 3 ) = 2400rks.
CC4 =( Wmax * FC) = (800 libras * 2 ) = 1600rks.
CC5=( Wmax * FC ) = (/800 libras * 1 ) = 800riis.
CC6 = ( Wmax * FC ) = ( 800 libras * -1 ) = -800rkas.
CC7=( Wmax * FC ) = (/800 libras * -2 ) = -160bras.
CC8 =( Wmax * FC) = (/800 libras * -3 ) = -2400ras.

» Capacidad de carga estructural alar con factor deeguridad. se tiene lo siguiente:

El factor de seguridad es el adicion del 50% detbfade carga. De esta manera se tiene:

CC1l=( Wmax *FC) = (800 libras * (5 +2.5) %6800 libras.
CC2=( Wmax * FC) = (800 libras * (4 + 2) ) 8@0 libras.
CC3=( Wmax * FC) = (800 libras * (3 + 1.5) 3600 libras.
CC4 =( Wmax * FC) = (800 libras * (2 + 1) ) 4@ libras.
CC5=( Wmax * FC) = (800 libras * (1 + 0.5) Y1200 libras.
CC6 = ( Wmax * FC ) = (/800 libras * (-1 + 0.55)1200 libras.
CC7 =( Wmax * FC ) = (/800 libras * (-2 + 1) )-2400 libras.
CC8 = ( Wmax * FC) = (/800 libras * (-3 + 1.55)3600 libras.

» Capacidad de carga estructural alar sin factor deeguridad con peso en vacio de

la aeronave (CCv).se tiene lo siguiente:

CCl=( Wmax *FC) = (500 libras *5) = 2500rias.
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CC2=( Wmax * FC) = (500 libras * 4 ) = 2000rias.
CC3=( Wmax * FC) = (500 libras * 3 ) = 1500rks.
CC4 =( Wmax * FC) = (500 libras * 2') = 1000rks.
CC5=( Wmax * FC ) = (500 libras * 1 ) = 500ris.
CC6 =( Wmax * FC ) = (/500 libras * -1 ) = 5001as.
CC7 =( Wmax * FC ) = (/500 libras * -2 ) = -100bras.
CC8 =( Wmax * FC) = (/500 libras * -3 ) = -1500bras.

» Capacidad de carga estructural alar con factor deeguridad con peso en vacio de
la aeronave (CCv).se tiene lo siguiente:

CCl=( Wmax * FC) = (500 libras * (5 + 2.5) 3¥50 libras.
CC2=( Wmax *FC) = (500 libras * (4 + 2) ) 8@ libras.
CC3=( Wmax * FC) = (500 libras * (3 + 1.5) 2250 libras.
CC4 =( Wmax *FC) = (500 libras * (2 + 1) ) 00 libras.
CC5=( Wmax * FC) = (500 libras * (1 + 0.5) )780 libras.
CC6 = ( Wmax * FC ) = (500 libras * (-1 + 0.55)750 libras.
CC7 =( Wmax * FC ) = (500 libras * (-2 + 1) }-£500 libras.
CC8 =( Wmax * FC ) = (500 libras * (-3 + 1.55)2250 libras.

3. DISTRIBUCION DE LAS CARGAS PARA EL ALA EN MADERA.

Segun el Doctor Paramonov la viga principal de lansaporta el 70% de las cargas a las
cuales esta sometida una aeronave, en la geordeteata ala solo se encuentra un tipo
viga principal. (Para ver los detalles referirseagitulo 2 Marco referencial.)

Es importante resaltar que un ala del acrolitd 5% del total de la estructura alar ya que

presenta una configuracion biplano. Por lo tanscalateriores resultados de las capacidades

estructurales alares del acrolite se reducira®® &el total de la capacidad estructural.
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» Distribucion alar en madera sin factor y peso maxira de seguridad. Se tiene:

o] 4000 libras de carga estructural total para laigardicion biplano.

o] Cada ala soporta el 25% de la capacidad de cangetesal total, lo que representa
1000 libras por cada ala.

o] El 70% de la capacidad de carga estructural a sgaesemetida un ala es soportada

por la viga principal, esto 90 libras. (CCks@a)

Las cargas a que esta sometida este tipo de @atdumna maniobra son los siguientes:

Mw = 0.35 * Mst.

Mst = 500 Libras.

Mstse = 125 Libras.

Fuerza de Gravedad =1, 3.5, 5.2.
Wm=Mw*G *g.

g = 32 (pies/sed: 2).

Donde MW, Mst, MsStse, WM son respectivamente la masa del ala, la masa de la
estructura, la masa de la estructura al 25 potaierl peso que experimenta un ala cuando

realiza una maniobra segun las fuerzas de gravedad

Por las anteriores ecuaciones se tienpara rangos de maniobras entre 0 y 180 grados:

Wmlse = (0.35 * 125 * 1 * 32) = 1400 librasF.
Wmlse = (0.35 * 125 * 3.5 * 32) = 4900 librasF.
Wmlse = (0.35 * 125 * 5.2 * 32) = 7280 librasF.

150



De los pesos en maniobra en un ala es necesaaiolezsir la capacidad estructural de la
viga principal y segun el doctor Paramonov est&le25% la capacidad estructural que

soporta un ala. Por lo anterior se tiene:

Wmlsea = 245 librasF.
Wmlsea = 857.5 librasF.
Wmlsea = 1274 librasF.

DondeWMl:sea representa el peso a que esta sometida la vigeigalry el que se tuvo

en cuenta para el andlisis en Ansys.

» Distribucion alar en madera con factor de seguridagheso maximo. Se tiene:

o] 6000 libras de carga estructural total para laigardicion biplano.

o] Cada ala soporta el 25% de la capacidad de catg&tesal total, lo que representa
1500 libras por cada ala.

o] El 70% de la capacidad de carga estructural a sfaesemetida un ala es soportada
por la viga principal, esto 950 libras. (CCtsaa)

o] Los célculos de cargas estructurales para losetlifes pesoéWml25@A) durante

las maniobras de la aeronave son los mismos que/igeon en cuenta en el numeral 3 de

este anexo.

4. DISTRIBUCION DE LAS CARGAS PARA EL ALA EN ALUMINIO.

4.1. Distribucion alar en aluminio con factor de seguriéhd peso maximo. Se tiene:
» Para la viga principal se encuentra:

o] 8400 libras de carga estructural total para laigardicion biplano.
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o] Cada ala soporta el 25% de la capacidad de cang&tesal total, lo que representa

2100 libras por cada ala.

o] El 70% de la capacidad de carga estructural a sgaesemetida un ala es soportada

por la viga principal, esto €170 libras. (CCtsaa)

Las cargas a que esta sometida este tipo de @atdumna maniobra son los siguientes:

Mw = 0.35 * Mst.

Mst = 500 Libras.

Mstse = 125 Libras.

Fuerza de Gravedad =1, 5.5, 7.
Wm=Mw*G *g.

g = 32 (pies/serR).

Donde MW, Mst, MsStse, WM son respectivamente la masa del ala, la masa de la
estructura, el peso de la estructura al 25 potaigel peso que experimenta un ala cuando

realiza una maniobra segun las fuerzas de gravedad

Por las anteriores ecuaciones se tienpara rangos de maniobras entre 0 y 180 grados:

Wmlse = (0.35* 125 * 1 * 32) = 1400 librasF.
Wmlse = (0.35* 125 * 5.5 * 32) = 7700 librasF.
Wmlse = (0.35* 125 * 7 * 32) = 9800 librasF.
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De los pesos en maniobra en un ala es necesaaiolezsir la capacidad estructural de la
viga principal y segun el doctor Paramonov estal &5% de la capacidad estructural que
soporta el ala. Por lo anterior se tiene:

Wmlsea = 245 librasF.
Wmlsea = 1347.5 librasF.
Wmlsea = 1715 librasF.

DondeWMl:sea representa el peso a que esta sometida la vigeigalry el que se tuvo

en cuenta para el andlisis en Ansys.
» Para la viga secundaria se tiene:

o] El 20% de la capacidad de carga estructural a sfaesemetida un ala es soportada

por la viga principal, esto €20 libras. (CCksaa).

o] De los pesos en maniobra en un ala es necesaalnezsir la capacidad estructural
de la viga secundaria y segun el doctor Paramorste es el 25% de la capacidad
estructural que soporta un ala. Por lo anteridiese:

4.2. Distribucion alar en madera sin factor de seguridagpeso maximo. se tiene:

o] 5600 libras de carga estructural total para laigardicion biplano.

o] Cada ala soporta el 25% de la capacidad de canmgetesal total, lo que representa
1400 libras por cada ala.

153



o] El 70% de la capacidad de carga estructural a sfaesemetida un ala es soportada

por la viga principal, esto &30 libras. (CCian).

o] Los célculos de cargas estructurales para losedifes pesoéWmlzs@A) durante

las maniobras de la aeronave es el mismo que seetucuenta en el numeral 4.1 viga

secundaria de este anexo.

Wmlsea = 70 librasF.
Wmlsea = 385 librasF.
Wmlsea = 490 librasF.

5. DIAGRAMA DE DISTRIBUCION DE LAS CARGAS PARA EL ALA EN
ALUMINIO. ES NECESARIO ESTABLECER:

Qva=(G*Mst*g*b)/S

b = 3.35 pies.

S = 133 pies cuadrados.
Mst = 800 Libras.

g = 32 (pies / sed: 2).
Xp = 11.6 pulgadas.

Dondeb es la cuerda del perfil en alumini& es el area alar )XP es la distancia al

centro de presiones.
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*Ala aluminio:

Qya = CGsel = 1470 Libras; con G =9, 980 libras; con G = 6.

Qya:z = CGsel =420 Libras; con G = 2.6, libras; con G =1.8.

Wmlsea = 245 libras.
Wmlsea = 1347.5 libras.
Wmlsea = 1715 libras.

*Ala madera:

Qya = CGsel = 700 Libras; con G = 4.5, 1050 libras; con 6.5

Wmlsea = 70 libras.
Wmlsea = 385 libras.
Wmlsea = 490 libras.

Estos datos presentados en el numeral 5 de este aae los expuestos en el trabajo de
investigacion, en el disco compacto se muestramnotalidad de los analisis que se
realizaron a las estructuras. Cada Qya se relacion@ada peso. Por ejemplo: para la viga

principal en aluminio se estudio un Qya de 147@a$bcontra los tres diferentes pesos

Wmlsea = 245 libras, 1347.5 libras y 1715 libras.
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o Diagrama de fuerzas.

l Wml 255472

Xp.

Fuente: Los autores.

o Distribucion de la fuerza concentrada Qya.

Fuente: Ansys CAE.
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La distribucion de las fuerzas se realiza lineal®grorque de esta manera se estudia los
analisis segun el Doctor Paramonov en su libro ABREANE CONSTRUCTION AND
ANALYSIS. PARTE PRIMERA.

Si se observa el capitulo de desarrollo ingeniseldestaca que en los apoyos del ala hay
mas resistencia estructural que en el tip del alalp tanto esta distribucién puede

representarse de la siguiente manera:

o Distribucién ideal.

Support 2

Fuente: Los autores.

Para ver los analisis de estrés, fatiga y torsiénel capitulo de desarrollo ingenieril y

disco compacto en la carpeta de simulaciones.
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