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RESUMEN EJECUTIVO

La presente investigacion inicia con la identificacion de las partes, componentes y
configuracion actual del avion Gavilan, seguido de esto se realiza la
determinacién de las cargas maximas sobre la estructura mediante la realizacién
de la envolvente de vuelo y el analisis de fluidos. Las cargas de fluidos se
importaron al analisis estatico y se incluyeron las aceleraciones calculadas en la
envolvente de vuelo. Los resultados del analisis estatico permitieron identificar el
comportamiento actual de Twin boom y mostraron que existen componentes con

factores de seguridad muy altos para los esfuerzos producidos.

En la propuesta se realizd un redisefio del Twin boom para optimizar su peso, esto
se logr6 mediante la adicion de vigas principales y secundarias en los
estabilizadores, ademas se sustituyeron las costillas construidas en madera de
balsa que poco aportaban estructuralmente al avion por un nimero menor de
costillas de fibra de carbono. La alta resistencia de este material, permitié la
adicion de agujeros para alivianar el peso tanto en las vigas como en las costillas
ademas de la reduccion de una capa de material compuesto en toda la piel del
Twin boom. Se modificd también los modos de sujecion entre los estabilizadores
para mejorar el comportamiento en estas zonas, que eran las zonas donde se

presentaron los factores de seguridad mas bajos.

En el analisis aerodindmico y estatico realizado a la nueva configuracién
conjuntamente con todo el avion, el Twin boom presentd una deformacion
méaxima de 23mm, un factor de seguridad minimo de 2,4 y una reduccién de peso
con respecto a configuracién anterior de 1763,14 g que representa el 10, 67% del
peso. La rigidez es otra caracteristica que se mejord con la utilizacion de material
compuesto de fibra de carbono. Esta propiedad es muy importante en el avion por
que debido al funcionamiento del motor y la turbulencia del aire se producen

vibraciones y deformaciones que no deben pasar de una cierta magnitud.
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CAPITULO |

EL PROBLEMA

1.1 TEMA

ANALISIS ESTRUCTURAL DEL TWIN BOOM PARA LA OPTIMIZACION
DEL PESO EN EL AVION NO TRIPULADO GAVILAN DEL CENTRO DE
INVESTIGACION 'Y DESARROLLO DE LA FUERZA AEREA
ECUATORIANA.

1.2 PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA
1.2.1 CONTEXTUALIZACION

UAV (Unmanned Aerial Vehicle) o Vehiculo aéreo no tripulado es una aeronave

capaz de volar sin tripulacion, mediante un sistema de piloto automatico
utilizando planes de vuelo programados o controlado desde tierra mediante
radiocontrol. Varias empresas aeronauticas han trabajado junto con los gobiernos
de distintos paises, en diferentes programas de estudio sobre los futuros sistemas
aéreos no tripulados para usos militares y las necesidades operativas y
tecnologicas que pudieran plantear. Estas empresas se han empefiado en lograr
disefios eficientes como la configuracion estructural tipo Twin Boom, que
optimicen el rendimiento operativo de las aeronaves logrando controlarlos
efectivamente en nuevos ambientes de vuelo, en la incorporacion de equipos
avanzados de navegacién y autopiloto, en la creacion de instrumentos y
herramientas de pruebas para la construccion de sus aeronaves. Ademas del
desarrollo y utilizacién de nuevos materiales que permitan a estas aeronaves ser
cada vez mas ligeras, tener una mayor capacidad de carga y una mayor autonomia
de vuelo (Silva, 2013).

En América Latina la actividad relacionada con los sistemas de vehiculos aéreos

no tripulados no alcanzaba niveles significativos, en comparacion a EEUU, Israel



y Europa. Actualmente hay varios paises que han emprendido programas de
desarrollo y utilizacion de UAV’s, entre ellos: Brasil, México, Argentina,
Colombia, Ecuador, Chile, Uruguay y Venezuela. Cada uno de estos paises tiene
sus propias necesidades que hacen que el uso de sistemas UAV’s requiera una
evaluacion particular. Las caracteristicas de extension geogréfica, la tipologia y
topografia del terreno, hacen que en paises como Ecuador se requiera de
aeronaves de caracteristicas Optimas para su correcta operacion (Sanchez Jiménez,
Mulero Valenzuela, & Saumeth Cadavid, 2013).

En el Centro de Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana (CID
FAE), gracias al apoyo del Gobierno Nacional a través del Ministerio de Defensa
en su intencion de reducir importaciones y optimizar recursos, se inicié con el
proyecto de disefiar y fabricar UAV’s de desarrollo nacional, para ser utilizados
por la Fuerza Aérea y con las intenciones futuras de poder exportarlos. Se han
realizado varios proyectos entre ellos el UAV Gavilan que actualmente se

encuentra concluido y en fase de prueba.

Este proyecto que ha emprendido el Gobierno Nacional implica el desarrollo de
tecnologias propias que se adapten a nuestra realidad y requerimientos, iniciando
con el desarrollo de modelos propios, disefio de procesos de construccion,

desarrollo de materiales compuestos y estudios con tecnologias propias.
1.2.2 ANALISIS CRITICO

Con el continuo avance de la tecnologia, el empleo de este tipo de vehiculos,
resulta cada vez mas viable, pues la posibilidad de disponer de una plataforma
aérea sin las complejidades de un operador humano, ofrece ventajas para una gran

variedad de aplicaciones, principalmente en el campo militar.

El interés de estas aeronaves sin piloto se debe por un lado a los procesos
tecnoldgicos realizados hasta el presente, pues estos vehiculos resultan hoy
factibles, gracias a los recientes avances en la electronica y en materiales. Esta
disponibilidad de recursos tecnolégicos a bajo costo es lo que ha incentivado a

paises pequefios a emprender sus propios proyectos de aeronaves que vuelen sin



tripulacion para ser utilizados en operaciones de diferentes usos. Este es el caso de
Ecuador que pretende generar sus propios modelos con tecnologia adaptada a su
necesidad. Este emprendimiento ha generado importantes desafios en cuanto a
generacion tecnoldgica y problemas técnicos que el Centro de Investigacion y
Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana tiene la importante misién de

desarrollar.

Dentro de estos problemas técnicos a superar se encuentra el desarrollo, disefio y
seleccion de materiales compuestos que permitan a las aeronaves tener un vuelo

Optimo y eficiente.
1.2.3 PROGNOSIS

La investigacion realizada esta dentro de un proceso de desarrollo que intenta
implantar en Gobierno Nacional para la generacion de tecnologias propias y
liderar procesos de desarrollo en la region, ademas esta dentro de los desafios
técnicos que tiene que superar el Centro de Investigacion y Desarrollo de la
Fuerza Aérea Ecuatoriana. Si esta investigacion no se hubiere realizado el avién
seguiria presentando problemas de vuelo por exceso de peso especialmente en el

Twin Boom del avidn que constituye una parte importante de su estructura.
1.2.4 FORMULACION DEL PROBLEMA

¢Qué configuracion estructural del Twin Boom permite la optimizacién del peso
del avion no tripulado Gavilan del Centro de Investigacion y Desarrollo de la

Fuerza Aérea Ecuatoriana?
1.25 PREGUNTASDIRECTRICES
¢Cudles son las cargas mas criticas para el Twin boom del avion gavilan?

¢Cuél es la distribucion de las cargas de presidn sobre las superficies del Twin

boom?

¢Cémo es el comportamiento mecanico actual del Twin boom?



¢Qué factores de seguridad tiene actualmente el Twin boom del avion gavilan?
1.2.6 DELIMITACION DEL PROBLEMA

1.2.6.1 De Contenido

e CAMPO: Disefio Mecanico

e AREA: Resistencia de Materiales.

e ASPECTO: Estructuras Aeronduticas

1.2.6.2 Delimitacion Espacial

El presente estudio se realizo en las instalaciones del Centro de Investigacion y
Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana, ubicado en el aeropuerto de Chachoan

en Ambato.

1.2.6.3 Delimitacién Temporal

Esta investigacion se realizo entre los meses de enero y diciembre del 2015.
1.3 JUSTIFICACION

La Fuerza Aérea Ecuatoriana con una mentalidad nueva y visionaria tiene la
intencion de liderar el desarrollo tecnoldgico en el campo de la aviacion y con el
auspicio del Ministerio de Defensa decidio disefiar y construir un Sistema de
vigilancia y reconocimiento con aeronaves auténomas no tripuladas (UAV), con
capacidad de vuelo por micro piloto y control desde tierra (EMCT), para cumplir
misiones de vigilancia, reconocimiento y transmisién de datos en tiempo real. La
institucion encargada de desarrollar este proyecto tecnolégico es el Centro de
Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aéerea (CIDFAE), y con el apoyo de la
Universidad Técnica de Ambato. Tienen la gran mision de desarrollar procesos
técnicos especializados en aerodindmica, propulsion, estructuras, materiales
compuestos, adquisicion de datos, entre otros. Esta investigacion contribuye con
el desarrollo tecnoldgico del pais y aporta en la superacion de las dificultades

técnicas que posee el CIDFAE.



1.4 OBJETIVOS
141 GENERAL

Estudiar la configuraciéon estructural del Twin boom del avion no tripulado
Gavilan para la optimizacién de su peso en el Centro de Investigacion vy

Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana.

1.4.2 ESPECIFICOS

» ldentificar las cargas mas criticas para el avion.

» Obtener la distribucion de la presion del aire en las superficies del Twin boom

mediante un analisis de fluidos del avion.

» Simular el comportamiento mecanico del avion mediante un analisis estatico.

» Obtener los factores de seguridad y deformaciones maximas para el Twin

boom.



CAPITULO II

MARCO TEORICO

2.1 ANTECEDENTES INVESTIGATIVOS

» En la tesis con tema “ESTUDIO ESTRUCTURAL DEL ALA DE UN
VEHICULO AEREO NO TRIPULADO PARA LA OPTIMIZACION DE SU
PESO EN EL CENRO DE INVESTIGACION Y DESARROLLO DE LA
FUERZA AEREA ECUATORIANA” Realizada en la Universidad Técnica de

Ambato (UTA) por Nancy Piedad Rodriguez Sanchez se resume lo siguiente.

El objetivo de este proyecto era realizar un analisis para determinar un disefio mas

Optimo para la optimizacién del peso de las alas de un UAV del CIDFAE

e El estudio concluyd que es necesario que exista una estructura mas ligera del

ala para que el avién no tripulado pueda mejorar su desempefio.

e Por medio del estudio se pudo concluir que a través de la utilizacion de los
perfiles aeronduticos de mas facil construcciébn se puede lograr una

disminucion del peso de las alas de la aeronave no tripulada.

e Con la disminucion del peso de las alas del avion se pudo incrementar la
capacidad de carga util que transporta, sin poner en riesgo el desempefio de la

aeronave y de los equipos electronicos.

» En la tesis con tema “CALCULO DE ESFUERZOS EN EL TWIN BOOM
DEL UAV BUS-23” Realizada en la Escuela Superior de Ingenieria Mecénica y
Eléctrica Unidad Ticoman (México) por el sefior: Alejandro Alberto Pichardo

Vallardo se resume lo siguiente:

La investigacion tiene como objetivo realizar un andlisis estructural del Twin

boom del UAV Bus-23 mediante un programa de simulacién, para determinar los



esfuerzos en las secciones criticas, generados por la aplicacién de cargas en el

estabilizador horizontal, asi como en los estabilizadores verticales

Respecto a los materiales empleados en el UAV solo se tratd con tres materiales
y estos son: la fibra de carbono, aluminio, y fibra de vidrio. Se omitieron otro tipo

de analisis como el andlisis de vibraciones.

Se determinaron los esfuerzos en las zonas criticas del UAV basadas en el
criterio de Von Mises la (Teoria de la energia maxima de la distorsion). No se ha

considerado algun otro criterio de falla.

e Se presentaron esfuerzos normales en los empotramientos del Twin boom y en
las zonas cercanas a la union de los tres estabilizadores sin ser de una

magnitud alta.

e Laeleccion de los nuevos materiales resultd satisfactoria ya que en ninguna de
las tres soluciones obtenidas, se obtuvo un valor méaximo con el cual la

estructura de la aeronave se viese comprometida.

e Es factible la construccion del Twin boom con la aleacion de aluminio 2024-
T3, asi como de los estabilizadores y la piel del mismo con materiales

compuestos.

e EIl modelado de la estructura, es un punto crucial para llevar a cabo una
simulacion estructural estatica, y en este caso no presento irregularidades, las

cuales hubiesen sido percibidas al momento de obtener los resultados.
2.2 FUNDAMENTACION FILOSOFICA

En este proyecto predomina el paradigma critico propositivo sobre el paradigma
neopositivista; critico porque el problema es del &mbito de la realidad, debido a
los problemas técnicos que se presentan al desarrollar tecnologias propias en
cuanto al desarrollo de aviones aéreos no tripulados (UAV) en el cual es necesario
hacer un analisis desde una perspectiva critica y racional de los requerimientos y

necesidades ademas de presentar una propuesta de solucion al problema para



aportar con la filosofia de desarrollo del Centro de Investigaciéon y Desarrollo de

la Fuerza Aérea Ecuatoriana.

A través de este paradigma se puede identificar la relacion entre causa y efecto
que permiti6 establecer cual es la solucion del problema mediante una

comprension més clara del objeto de estudio.

2.3 CATEGORIAS FUNDAMENTALES

Disefio en
Ingenieria
Mecanica

Estructuras
Aeronauticas

Resistencia de
Materiales

Analisis

estructural del

Twin Boom

Variable Independiente

Ingenieria
de
Materiales

Materiales
Aeronauticos

Materiales
compuestos
con fibras

La optimizacion

del peso en el
UAV Gaviléan del
CIDFAE

Variable Dependiente



2.4 FUNDAMENTACION TEORICA
2.4.1 DISENO EN INGENIERIA MECANICA.
2.4.2 EL DISENO

Disefiar es formular un plan para satisfacer una necesidad especifica o resolver un
problema. Si el plan resulta en la creacion de algo fisicamente real, entonces el
producto debe ser funcional, seguro, contable, competitivo y util, que pueda
fabricarse y comercializarse. El disefio es un proceso innovador y altamente
iterativo. También es un proceso de toma de decisiones. Algunas veces éstas
deben tomarse con muy poca informacién en otras con la cantidad adecuada en
otras con apenas la cantidad adecuada y en ocasiones con un exceso de
informacion parcialmente contradictoria, algunas veces las decisiones se tornan de
manera tentativa por lo cual es conveniente reservarse el derecho de hacer ajustes
a medida que se obtengan méas datos. Lo importante es que el disefiador en
ingenieria debe sentirse personalmente cdmodo cuando ejerce la funcion de toma

de decisiones y de resolucion de problemas (Shigley & Mischke, 2004).
2.4.3 CONSIDERACIONES DE DISENO

Algunas veces la resistencia requerida de un elemento de un sistema significa un
factor importante en la determinacion de la geometria y dimensiones del
elemento. En esa situacion se dice que la resistencia es una consideracion de
disefio importante. Cuando se emplea la expresion consideracion de disefio, se
refiere a alguna caracteristica que influye en el disefio del elemento, o tal vez en
todo el sistema. A menudo se deben considerar muchas de esas caracteristicas en
una situacion de disefio dada. Entre las mas importantes estan (Shigley &
Mischke, 2004).

Tabla 2-1 Consideraciones de Disefio.

Ruido Facilidad de uso

Distorsion/deflexion | Lubricacion

Estilo Utilidad
Desgaste Comercializacion
Forma Costo




Corrosion Mantenimiento

Tamafio Procesamiento

Seguridad Volumen

Control Peso

Friccion Con fiabilidad

Superficie P’rop_iedades
térmicas

Fuente: Shigley Joseph & Mischke Charles, (2006), Pag. 7
2.44 FACTOR DE DISENO Y FACTOR DE SEGURIDAD
El método del factor de disefio, que se utiliza y algunas veces se llama método de

disefio clasico cuya ecuacion fundamental es:

. Carga de pérdida de la funcion
Carga permisible = - Ecu.(2-1)
d

Donde n, se llama factor de disefio. Para una carga de pérdida de la funcion
dada, si se incrementa al doble el factor de disefio, disminuye a la mitad la carga
permisible. Para ser mas Util, esta propiedad se hace que persista sin importar la
linealidad o la falta de linealidad del esfuerzo con carga. La evaluacion de
adecuacion en los métodos del factor de disefio consiste en parte de la estimacion
del factor de seguridad de la totalidad del disefio. El factor de seguridad n tiene la
misma definicion que el factor de disefio, pero difiere numéricamente debido al
redondeo (por lo general hacia arriba) causado por el uso de tamarfios estandar y
de componentes que provienen de anaqueles. Al evaluar el factor de seguridad en
un elemento, digamos un diente de un engrane que puede fallar por fatiga, por
flexion o por fatiga superficial, se nota que el diente tiene un factor de seguridad
que lo protege contra la fatiga por flexion, y otro factor de seguridad que lo
protege contra la fatiga superficial. Si estos factores de seguridad numéricamente
son 1 .5y 1 .3, entonces la fatiga superficial ocurrira antes que la fatiga por
flexion (0.3 vs. 1 .5) y un incremento de 30% en la potencia (par de torsién)

pondré en riesgo este modo de falla (Shigley & Mischke, 2004).
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2.45 CONCENTRACION DE ESFUERZOS

Al determinar los esfuerzos en miembros estructurales cargadas axialmente,
usamos la formula basica = P/A, en donde P es la fuerza axial aplicada al
miembro y A es su area transversal. Esta formula se basa en la hipétesis de que la
distribucion de esfuerzos es uniforme en la seccion transversal. En realidad, a fin
de interactuar con otras piezas, los miembros de una maquina necesitan tener
agujeros, ranuras, muescas, chaveteros, filetes, cuerdas u otros cambios suaves o
abruptos en su geometria que crean perturbaciones en el patron uniforme de
esfuerzos. Esas discontinuidades en la geometria causan altos esfuerzos en
regiones muy pequeiias del miembro y se conocen como concentraciones de
esfuerzos. Las discontinuidades se denominan elevadores de esfuerzos (Shigley &
Mischke, 2004).
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Figura 2-1. Distribucion de esfuerzos de una placa cargada a tension.
Fuente: (Shigley & Mischke, 2004, pag. 131)

Notese en Figura 2-1 que las trayectorias del esfuerzo son uniformes en todas
partes, excepto en la inmediacion del agujero. Pero en el agujero, tales lineas de
fuerza se deben curvar para rodearlo. La concentracion de esfuerzos es un efecto
muy localizado. El esfuerzo en la placa en tensién es mayor en el borde del
agujero, en el plano A-A; este esfuerzo disminuye con rapidez cuando se
examinan los puntos mas alejados del borde del agujero y pronto vuelve a ser
uniforme. Se emplea un factor tedrico o geométrico de la concentracién de
esfuerzos K, o Kts para relacionar el esfuerzo maximo real en la discontinuidad
con el esfuerzo nominal (Shigley & Mischke, 2004). Los factores se definen por

medio de las ecuaciones.
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o, , Ecu.(2-2)

El analisis de las formas geométricas para determinar los factores de
concentracion de esfuerzos se convierte en un problema dificil y no se encuentran
muchas soluciones. Una de las soluciones es la de una placa infinita que contiene
un agujero eliptico cargado a tension uniforme (Shigley & Mischke, 2004).

2b

K =1+ ” Ecu.(2-3)

2.46 FALLAS RESULTANTES POR CARGA ESTATICA

La falla es la pérdida de funcién de un elemento tanto por deformacién (fluencia)

como por separacion de sus partes (fractura).

Los mecanismos de falla dependen de la estructura microscopica del material y de
la forma de sus enlaces atdbmicos. Para predecir la falla de materiales bajo cargas
estaticas (se considera carga estatica a aquella que no varia su magnitud ni
direccién en el tiempo) y poder hacer disefios de elementos de maquinas
confiables se han desarrollado varias teorias para grupos de materiales, basandose
en observaciones experimentales. Las teorias de falla se dividen en dos grupos.
(Shigley & Mischke, 2004)

Tabla 2-2. Teorias de falla.

Materiales ductiles Materiales fragiles
e Teoria del Esfuerzo Cortante
Maximo Teoria de Tresca e Teoria del Maximo
(MSS). Esfuerzo Normal —
e Teoria de la Energia de Teoria de Rankine
Distorsion Teoria de Von (MNS)
Misses (DE). e Teoria de Coulomb
e Teoria de la Friccion Interna - Mohr Fragil (BCM)
Coulomb-Mohr Dactil (IFT).

Fuente: (Shigley & Mischke, 2004)
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2.4.7 MATERIALES COMPUESTOS

Los compuestos son materiales constituidos, en una escala macroscopica, por dos
0 mas materiales insolubles el uno en el otro (llamados fases o constituyentes), los
cuales se combinan de distintas formas y en proporciones adecuadas, para formar
un nuevo material con mejores propiedades a las de sus constituyentes (plasticos,
metales y ceramicos). Los compuestos adquieren las propiedades de cada uno de
éstos de tal manera que pueden lograrse combinaciones de propiedades que son
dificiles de encontrar en los materiales convencionales. Pueden ser, alta relacion
resistencia-densidad o rigidez-densidad. Un muestra clasica de material
compuesto es el concreto reforzado, constituido por una matriz cerdmica con
particulas (de naturaleza silicea), reforzada con varillas de acero, las cuales le dan
al compuesto resistencia a la traccion y tenacidad. La Figura 2-2 muestra un par
de materiales compuestos. Normalmente, la fibra es resistente y rigida, mientras
que la fase base, la matriz, puede tener baja o alta resistencia o rigidez (Arias
Maya & Libardo, 2004).

Matriz Fibra Lamina

e

L bl Salad
Y

(a) (b)

Figura 2-2. Materiales compuestos. (a) Compuesto reforzado con particulas. (b)
Compuesto reforzado con fibras.
Fuente: (Arias Maya & Libardo, 2004)

Los materiales compuestos reforzados con fibras largas tienen la caracteristica de
que el material de éstas adquiere una gran resistencia a la traccion al ser
construidos en filamentos muy delgados, debido en parte a la reduccién del
namero de defectos. El tamafio, orientacion, forma y distribucion de la fase usada

como refuerzo son aspectos claves para controlar las propiedades del compuesto.
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Por ejemplo, la resistencia y rigidez son mayores en la direccién de las fibras que

en otras direcciones (Arias Maya & Libardo, 2004).

La matriz se encarga de sujetar a las fibras, de mantener la consistencia del
compuesto y de transferir las cargas entre las fibras, dando capacidad al
compuesto de sortear diferentes solicitaciones de carga (las fibras por si solas s6lo
son capaces de soportar traccion). Ademas, la matriz protege a las fibras de la

exposicion al medio (Arias Maya & Libardo, 2004).

En muchos casos la matriz es de baja densidad (matriz polimérica por ejemplo),
con lo que se obtiene un elemento muy ligero. Otra funcién de la matriz es aislar
las fibras para retardar el crecimiento de grietas, es decir, para aumentar la
tenacidad del material. Si las fibras estuvieran en contacto, las grietas crecerian
maés facilmente. Las ldminas se colocan una sobre otra con las fibras orientadas en
direcciones predeterminadas, de tal manera que las propiedades del compuesto en
los distintos ejes sean apropiadas para las cargas que tendrd que soportar en
servicio. Este tipo de compuestos se denomina laminado (Arias Maya & Libardo,
2004).

248 FALLADE LOS COMPUESTOS LAMINADOS

La falla de un laminado es por lo general un proceso de degradacion gradual en el
que pueden concurrir muchos modos de falla. Sin embargo, es dificil predecir con
certeza la falla de un compuesto laminado, para lo cual es necesario reconocer
claramente con qué nivel de degradacion falla el compuesto, como se desarrolla el

proceso y donde se produce (Arias Maya & Libardo, 2004).

Una de las complicaciones inherentes de los laminados es su diversidad de
propiedades. Primero, las fases (fibras y matriz) tienen distintas propiedades.
Segundo, las laminas de un compuesto son anisotropicas, ya que se generan
diferentes propiedades sin dependencia de la direccion, dependiendo de como se
construya el compuesto. Por esto, el nUmero de pardmetros de resistencia es
bastante grande; como ejemplo se tienen la resistencia longitudinal y transversal

en traccion y compresion, y la resistencia al esfuerzo cortante en las diferentes
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direcciones. Adicionalmente, la mayoria de las fibras no poseen una resistencia
uniforme, es decir, la resistencia de las fibras tienen diferencias significativas
entre si. Esto hace que el proceso de falla sea complejo ya que las fibras no fallan

simultaneamente (Arias Maya & Libardo, 2004).

Como se acaba de manifestar, es necesario saber en qué momento falla el
compuesto, es decir, cuél es el nivel de degradacion inaceptable. Para esto hay que
tomar en cuenta si la estructura esta cumpliendo la funcidn requerida. Es claro que
la estructura ha fallado cuando se ha fracturado “totalmente”, pero puede ocurrir
que aunque ésta no haya fallado catastréficamente, los dafios sean tan severos que
ya no puede soportar las cargas de disefio. Por otro lado, en algunos casos la
estructura puede responder aceptablemente aln después de que hayan ocurrido
fallas en algunas partes de los constituyentes del compuesto. Por ejemplo, cuando
una lamina falla, no todas las ldaminas del compuesto fallan, y éste puede soportar
todas las cargas de trabajo. Finalmente, cuando la estructura tiene una funcién
estética, la falla podria definirse como una degradacién de su apariencia, cuando
se presentan grietas superficiales, una excesiva deflexion o una pérdida o fractura
de una parte del elemento. Entonces, el nivel de degradacion que debe asociarse
con la falla depende de la aplicacion y definirlo no es tarea facil (Arias Maya &
Libardo, 2004).

2.4.9 TEORIAS DE FALLA DE LOS MATERIALES COMPUESTOS

La falla de un laminado es un proceso progresivo. Se espera que falle primero una
l&mina, con lo que la carga se redistribuye entre las otras laminas. El proceso
continua con las siguientes laminas hasta la destruccién total del laminado.
Entonces, el disefio debe centrarse inicialmente en la resistencia y falla de la

primera lamina (Arias Maya & Libardo, 2004).

Existen muchos criterios para proveer el dafio de una lamina. Casi todos éstos
asumen homogeneidad y un comportamiento lineal esfuerzo-deformacion hasta la
falla. Estas teorias son adaptaciones de las existentes para materiales homogéneos
e isotrdépicos. Algunas de las teorias clasicas que han sido y siguen siendo mas

utilizadas son la teoria del esfuerzo maximo, la teoria de la deformacion maxima,
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la teoria de falla Tsai-Hill y la teoria de falla Tsai-Wu (Arias Maya & Libardo,
2004).

2.4.10 TEORIA DEL ESFUERZO MAXIMO

Predice que la falla ocurre cuando algun esfuerzo a lo largo de uno de los ejes
principales del material es igual o mayor que la resistencia (experimental)
correspondiente (Arias Maya & Libardo, 2004).

2.4.11 TEORIA DE LA DEFORMACION MAXIMA

Predice que la falla ocurre cuando algun componente de deformacion a lo largo de
uno de los ejes principales del material es igual 0 mayor que el valor experimental
de deformacién correspondiente que produciria la falla (Arias Maya & Libardo,
2004).

p 777 /( -

Fibra

Matriz

Figura 2-3. Ejes principales del material con sus esfuerzos normales y cortantes.
Fuente: (Arias Maya & Libardo, 2004).

Las dos teorias anteriores no son conservativas cuando dos esfuerzos (o
deformaciones) cercanos a sus valores altimos interactian para producir un
mismo modo de falla. Se propusieron entonces las siguientes teorias para

involucrar esta interaccion.
2.4.12 TEORIA TSAI-HILL

Es un criterio similar al de von Mises que se propuso para ajustarse a datos
experimentales de materiales ortotropicos. De acuerdo a la teoria, la falla ocurre

Si:
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Ecu.( 2-4)

Donde:

Fi=F=FcyF=F=F; Ecu.(2-5)
Esta teoria se ajusta mejor a los datos experimentales para ciertos rangos de
esfuerzos. Tiene la ventaja adicional de tener en cuenta la interaccion de los
esfuerzos, ya que como se aprecia en la ecuacion (2-4), todos los esfuerzos se
involucran en el célculo, para cualquier estado de esfuerzo. Sin embargo, esta
teoria no toma en cuenta el o los modos que interactian para producir la falla,
aunque si se comparan las magnitudes relativas de los términos de la ecuacion,
podrian apreciarse los mecanismos que mas efecto tienen sobre la falla. Ademas,
la ecuacion involucra todos los modos de falla, haciendo interactuar algunos de
ellos que pueden no estar aportando realmente a la falla de la lamina, ya que en
general no todos los modos aparecen simultaneamente en un laminado.
Adicionalmente, la teoria Tsai-Hill no es apropiada para materiales que tienen
diferentes resistencias en traccion y compresion, ya que utiliza un solo valor de
resistencia en cada direccidn, sin importar si es en traccién o compresion. A pesar
de esto, pueden trazarse curvas para traccién y para compresion, tal como se
aprecia en la Figura 2-4 (Arias Maya & Libardo, 2004).

2.4.13 TEORIA TSAI-WU

Es una modificacion de la teoria de Hill, mediante la adicion de algunos términos
que introducen la interaccion entre los dos esfuerzos normales, debe obtenerse
mediante algun tipo de ensayo biaxial, los cuales no son faciles de realizar, por lo
que no es féacil conseguir datos experimentales. Este coeficiente puede
aproximarse a un valor obtenido en el ensayo de traccion transversal (las fibras
estan orientadas un cierto angulo con respecto a la direccion del esfuerzo sx) o

mediante férmulas matematicas. El contorno de esta teoria para el estado de

17



esfuerzo biaxial considerado antes se muestra en la Figura 2-4 (Arias Maya &
Libardo, 2004).

Algunas caracteristicas de este criterio son:
¢ Esta teoria concuerda mejor con los datos experimentales disponibles.

e La ecuacion tiene en cuenta diferencias entre la resistencia a la traccion y la de

compresion.
e Es facil de usar en programas computacionales.

e Al igual que la teoria Tsai-Hill, no diferencia entre falla de la fibra y falla de la

matriz.

Tendencia de los datos experimentales
A

g 06 Teoria del esfuerzo
7 Q% 7~ MAximo

SN P

= > T iz

= ﬁ Tsai-Hill - Traccion

5]

) \ T . “v

5 sai-Wu

a 1

2 1/

= T—»UO'

S A

| |
Tsai-Hill - 2 v
Compresion % o, ¢

> 02

Esfuerzo transversal

Figura 2-4. Gréficas de las teorias de falla en el plano s2-s6.
Fuente: (Arias Maya & Libardo, 2004).

2.4.14 PROPIEDADES DE LOS PLASTICOS REFORZADOS CON
FIBRAS

La combinacion macroscopica entre los componentes del compuesto (fibras y
matriz plastica) da como resultado propiedades que no se presenta en los
componentes por separado. Las fibras tienen gran capacidad de resistencia a la
traccion y grandes mddulos de elasticidad, pero no soportan las cargas de

compresion o de flexion, en cambio la matriz tiene mddulos y resistencia
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pequefios. La combinacion de estos materiales tiene propiedades muy buenas de

mecanica y rigidez y ademas soporta esfuerzos de compresion y rigidez.
2.4.15 REGLA DE LAS MEZCLAS

Estas propiedades combinadas se pueden estimar mediante la regla de las mezclas.
Donde se tiene que:

n
P, = z V.P, Ecu.( 2-6)
i=1
n
z Vi=1 Ecu.(2-7)
i=1

Donde Pc se refiere a la propiedad del material compuesto, y el subindice i es el
iésimo componente, V la fraccion volumétrica y P es su propiedad. Para un

sistema de dos componentes la regla de las mezclas queda de la siguiente manera.

PC = V]_Pl + V2P2
Ecu.(2-8)
V1 + V2 =1

Las propiedades de los materiales compuestos pueden ser isotropicas o
anisotropicas. Una muestra de propiedad isotropica es la densidad, la cual no
depende de la direccidn, por tanto la ecuacion anterior se puede aplicar a todo tipo
de materiales compuestos, Las propiedades de los materiales compuestos
particulados son isotropicas y de los compuestos con fibras cortas orientadas al
azar pero son anisotropicas en los materiales compuestos de fibra continua,

laminados Y los de fibra corta orientadas al azar (Mangonon, 2001).
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Estructura Refuerzo  Material compuesto Propiedades

M Particulas Particulado Isotrépico

ki

Fibras cortas De fibra Aleatorio - isotrépico
W discontinua alineado - anisotrépico
HPIRRE]

Fibra continua  De fibra Ortotrépico
W continua

Ldminas Laminados Anisotropia en todo
g 0 Capas ¢l espesor; isotropia/

anisotropia en el plano

Figura 2-5. Caracteristicas de los materiales compuestos.
Fuente: (Mangonon, 2001).

2.4.16 MODULO DE ELASTICIDAD

En los ensayos de traccion un material se deforma elasticamente, esto quiere decir
que si la fuerza que actla sobre el material es desaparece el material regresaré a su
estado inicial sin deformacién permanente. En general algunos materiales como
los metales y sus aleaciones presentan una relacion lineal entre la tension aplicada

y la deformacion producida (Smith & Hashemiv, 2010).

Esta relacion lineal queda descrita con la ley de Hooke.

o
E=~—
&

Ecu.( 2-9)

Donde E es el mddulo de elasticidad o también llamado médulo de Young
2.4.17 LIMITE ELASTICO

El limite elastico de un material se define como le punto donde termina la zona
elastica del material y empieza la zona plastica, pero debido a que no se puede
definir con precision el punto donde termina la zona elastica y empieza la zona
plastica, el limite elastico se determina como la tension donde se produce una
deformacion elastica lineal definida sin que exista una deformacion permanente
(Smith & Hashemiv, 2010).
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2.4.18 RESISTENCIA A LA TRACCION

Es la méaxima traccion que se presenta en el diagrama esfuerzo deformacion, pero
en los ensayos la probeta del material presenta una reduccién en su seccion
transversal, comunmente Ilamada estriccion, la tension convencional decrecera
con el aumento de la deformacién porque la deformacién convencional se
determina con el area original. Cuanto mas ductil es el material mayor es la
estriccion antes de la fractura y mas descendente la tensidn alejandose del valor de

la resistencia a la traccion (Smith & Hashemiv, 2010).
2.4.19 RIGIDEZ

La rigidez de un material es una magnitud cualitativa que contempla la resistencia
de una material a soportar grandes esfuerzos sin producir deformaciones
importantes. Normalmente la rigidez se calcula mediante la relacion entre la carga

aplicada y la deformacion del material (Smith & Hashemiv, 2010).
2.420 CARGA ALAR Y ENVOLVENTE DE VUELO

La carga alar es un dato muy importante a tomar en cuenta en el caculo de la
envolvente de vuelo. Es el peso que tiene que soportar cada metro de superficie
sustentable del avion y se obtiene dividiendo el peso total del avion por la
superficie alar sustentable y esta expresada en Kg/m2 (Bergomi, 2015).

'b

3.
T

S
X 300/10 =30 Kg/m?

Pesototal 300 Kg —~_ & : 30 Kg

O

Figura 2-6. Representacion de la carga alar.
Fuente: (Bergomi, 2015).

2.4.21 EL FACTOR DE CARGA

Una aeronave que vuele con movimiento rectilineo uniforme sin ninguna

[P

variacion soporta la fuerza normal de gravedad que llamamos “g” y se puede decir
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que la aeronave soporta una carga de 1g. Pero si la aeronave realiza un cambio

brusco de su trayectoria, se puede observar que la aeronave soporta un peso

aparentemente defiérete que el que tuviera si solo se mantuviera bajo en efecto de

la fuerza de gravedad. En vuelo, si tras una trayectoria en picada la aeronave

realiza una maniobra que lo haga realizar una curva hacia arriba de su trayectoria,

al peso de la aeronave se suma la fuerza centrifuga de la trayectoria curva con lo

que el peso aparente del avion podria ser de 2,3,4. 6 mas veces superior,

produciendo un notable stress tanto para el piloto como para la aeronave. El factor

de carga se expresa con la letra n y representa las veces la aceleracién de la

gravedad que soporta el avion en una determinada maniobra (Bergomi, 2015).

L %p.S.VZClmax

n=—=
w %p.S.VSZClmax

Donde:

L=Fuerza de sustentacion

W=Peso del avion

p = Densidad del aire

S= Carga alar

Clmax =Coeficiente de sustentacion maximo.
Vs= Velocidad de perdida.

Figura 2-7. Factor de carga en una maniobra.
Fuente: (Bergomi, 2015).
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2.4.22 COEFICIENTE DE SUSTENTACION (CL)

Es un coeficiente adimensional que representa la efectividad de la forma alar para

producir sustentacion en funcién de su angulo de ataque (Bergomi, 2015).
2.4.23 FLAPSY AEROFRENOS

Los flaps son elementos aerodinamicos en las alas del avion cuya funcion es
aumentar la sustentacion en ciertas fases de vuelo, mientras que los aerofrenos

generan turbulencia del aire permitiendo reducir la velocidad del avion.

N, S

Perfil laminar

+35° Flap positivos

Q vuelo lento
e

Flap negativos -8°

Viiglo rapido @ -
p— o
AT
»_/ - LJ@“@;{PJ;%V

RS — =

Aerofrenos P /’;:11‘\/\

Flap-aerofrenos

Figura 2-8. Flas y aerofrenos.
Fuente: (Bergomi, 2015).

2.4.24 DIAGRAMA DE MANIOBRA

Para que una aeronave no entre en perdida sera suficiente mantener una velocidad
adecuada en relacion a los “g” que se dan en la aeronave. Sin embargo se tiene
un limite estructural del aparato que no podemos superar. Si las velocidades son
muy altas se puede llegar a romper la estructura de la aeronave antes de alcanzar

[Pl

el angulo critico de perdida. Cada tipo de avion tiene un tipo determinado de “g
que puede resistir. Este nimero méaximo de “g” valen tanto como los positivos
como para los negativos. Existe un diagrama denominado diagrama de maniobra
donde se ilustra la envolvente de vuelo y en el que se representan todas las
condiciones de vuelo de la aeronave. En este diagrama se grafica en el eje de las
abscisas las velocidades alcanzadas mientras que en el de las ordenadas los “g”
maximos permisibles. El &rea dentro de las lineas indicadas en el gréfico,

representa todas y condiciones en los que la aeronave puede volar sin que se vea
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comprometida su integridad estructural. Las lineas superior e inferior establecen
los limites de “g” que la aeronave puede soportar, mientras que la linea de la
derecha establecerd la velocidad maxima de la aeronave que nunca debe ser

superada (Bergomi, 2015).

6
MAX 53g A B
5 (|
|
|
i |
l [
8 =
> 3t l E
= o
17
g g
© 27 Peérdida 1g 3
o -\ <
© \ |
o i —
& 4 | u
g ] A 1 | N - ¥ " z
§ 50 400 | 150 200 250Km/h
w 1 -4
@
(=]
>
&-2
V]
z "
-Sl MAX 2,659 D <

Figura 2-9. Diagrama por maniobra de la envolvente de vuelo.
Fuente: (Bergomi, 2015).

2.4.25 VELOCIDADES DE VUELO

Velocidad de pérdida VS: Es la velocidad de pérdida a 1g y puede estar indicada

en funcion de la carga alar.

Velocidad de maniobra VA: Es la velocidad limite en la que es posible accionar
mandos con violencia en todo su recorrido, por encima de esta velocidad los
mandos se podran utilizar limitadamente en su recorrido y la violencia con las que
se utilizan a medida que se incrementa la velocidad. Por regla general se limita a
1/3 el recorrido m&ximo pero depende en cada caso por las especificaciones del

fabricante que encontramos en el manual de vuelo.

Velocidad en aire turbulento VB: Es la velocidad que nunca debe excederse en

fuerte turbulencia, por regla general coincide con la velocidad de maniobra Va.
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Velocidad de crucero VC: Es la velocidad media, constante o uniforme a la que
vuela un avion en condiciones normales de temperatura y presion, también es

aquella velocidad a la que el avion vuelo la mayor parte de tiempo.

Velocidad a nunca exceder VNE o VD: Es la velocidad que nunca debe de ser
superada ya que se veria comprometida la integridad estructural de la aeronave.

Velocidad de lanzamiento VW: Es la velocidad maxima que nunca debe ser

superada al inicio del vuelo.

Velocidad con aerofrenos abiertos VDF : Es la velocidad méxima a la que se
puede extraer los aerofrenos y tenerlos completamente abiertos. Por regla general

esta velocidad coincide con la velocidad VNE.

Velocidad con Flaps extendidos VF: es la velocidad maxima a la que se puede

tener extendidos, en su recorrido méaximo, los flas (Bergomi, 2015).

Va Ve Vo
Cg= 1.35

Figura 2-10. Velocidades en la envolvente de vuelo.

Fuente: ( Federal Aviation Administration).
2.4.26 DIAGRAMAS POR RAFAGA

El diagrama de rafaga representa los factores de carga producidos por el viento
cuando el avion vuela a una determinada velocidad. La rafaga proviene en
definitiva de la existencia de dos masas de aire con velocidades relativas

verticales distintas la una con respecto a la otra ( Carmona, 2015).
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Figura 2-11. Diagrama de rafaga.
Fuente: ( Carmona, 2015)

2.4.27 ENVOLVENTE DE VUELO

La envolvente de vuelo propiamente dicha es la uniéon de los diagramas de
maniobra y rafaga donde se representan los factores de carga en funcion de la

velocidad del avion.

SPEED v
£ (NORMAL)

LOAD FACTOR, n

E (umiuTy

= MANEUVER G ¥ AND
ACROBATIC)

= === LIMIT MANEUVER ENVELOFES
=== LImMIT GUST ENVELOPE
LIMIT COMBINED ENVELOPE

Figura 2-12. Envolvente de vuelo.

Fuente: ( Federal Aviation Administration)
2.4.28 SUPERFICIES DE COLA

Depende en gran medida de la seleccion de la configuracion de las alas y de los

motores.

Cola baja [A-1]: Los estabilizadores horizontal y vertical se unen estructuralmente
de forma separada e independiente. Configuracion predominante en aviones de
transporte con motores bajo el ala.

Colaen T [A-3]: Se utiliza en aviones con motores en el fuselaje para evitar que el
chorro incida sobre el estabilizador horizontal. Requiere un importante refuerzo

estructural del estabilizador vertical, también evita que la estela del ala incida
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sobre el estabilizador horizontal, aumentando la capacidad de control a baja
velocidad.

Cola cruciforme [A-2]: Es una alternativa a la cola en T, que permite un refuerzo
menor del estabilizador vertical, y mantiene el estabilizador horizontal fuera del
chorro de los motores. La configuracion [B-1] se ha empleado en algunos casos
por problemas de tamafio: si se tuviese que colocar un unico estabilizador vertical,
éste seria demasiado grande. También se emplea en aviones de combate, por su
mayor maniobrabilidad, y en aviones destinados a operar en porta-aviones. Las
configuraciones [C] practicamente no se han usado y la configuracion [B-2]
[lamada Twin boom que tiene amplia aplicacion en aeronaves no tripuladas y en
aviones pequefios con propulsores a piston donde se requiere una gran capacidad

de control (Roncero & Jiménez, 2010)

@ FUSELAGE- OR FIN-

MOUNTED STABILIZER

Figura 2-13. Esquema con los distintos tipos de configuracion para las superficies de
cola.

Fuente: (Roncero & Jiménez, 2010)
2.4.29 TWIN BOOM DE LOS AVIONES

Una aeronave de doble brazo se caracteriza por dos tubos longitudinales fijados a

su ala principal a ambos lados de su linea central.

Los brazos pueden contener elementos auxiliares tales como tanques de
combustible y/o proporcionar una estructura de soporte para elementos auxiliares
externos. Habitualmente los booms gemelos proporcionan puntos de montaje

para una o mas superficies de la cola.
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Figura 2-14. Twin boom del avion Gavilan.
Fuente: (CIDFAE.)

La configuracion de doble estabilizador vertical ha sido adoptado por los
disefiadores de aviones de combate por varias razones: Para permitir que un motor
sea montado directamente en la parte trasera de un fuselaje corto, para dar un
campo sin obstaculos de vista 0 campo de fuego en la parte trasera. Algunos
disefios modernos de alta eficiencia tienen sagas gemelas que distribuyen la

carga a lo largo de la envergadura del avion y/o endurecen la estructura general.

Figura 2-15. Avion Gavilan del CIDFAE antes de un vuelo.
Fuente: (CIDFAE.)

25 HIPOTESIS

Mediante la utilizacion adecuada de los materiales aeronduticos se podra
optimizar el peso del Twin boom del avién no tripulado Gavilan del Centro de

Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana.
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2.6 SENALAMIENTO DE VARIABLES

2.6.1 VARIABLE INDEPENDIENTE

La utilizacion adecuada de los materiales aeronauticos
2.6.2 VARIABLE DEPENDIENTE

El peso del Twin boom del avién no tripulado gavilan del Centro de Investigacion

y Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana.
2.6.3 TERMINO DE RELACION

Optimizar.
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CAPITULO I

METODOLOGIA

3.1 ENFOQUE INVESTIGATIVO

El estudio estructural del Twin boom de una aeronave no tripulada para optimizar
su peso en el Centro de Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana
tiene un enfoque cuantitativo ya que la optimizacion del peso es una magnitud
medible y presenta un avance en predominio de lo cualitativo, pero este avance
también se puede presentar mediante una menor carga operativa dando como
resultada una mayor capacidad de carga y una mejor autonomia de vuelo, todos

estos factores son cualidades de mejora en el comportamiento de la aeronave.
3.2 MODALIDAD BASICA DE LA INVESTIGACION
3.2.1 INVESTIGACION DE CAMPO

La investigacion fue de campo porque se acudio al Centro de Investigacion y
Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana (CIDFAE) en Ambato que es donde se
desarrolla y construye aeronaves no tripuladas entre ellas el avion “Gavilan” y

donde se encuentra también la pista de pruebas.
3.2.2 BIBLIOGRAFICA

Fue una investigacion bibliogréfica, ya que se utilizaron fuentes escritas, tales
como libros, paginas web, manuales, articulos, revistas cientificas y catalogos, los
cuales proporcionaron apoyo teodrico cientifico; tanto para el desarrollo de la

investigacion y comprobacion de la hipotesis.
3.2.3 EXPERIMENTAL

Este estudio comprendid una investigacion experimental debido a que se hizo una

comprobacién por medio de un software de simulacion de los nuevos disefios con
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los nuevos materiales para demostrar su funcionalidad, integrando mejoras hasta

gue cumpla con los requerimientos necesarios de disefio.
3.3 NIVEL O TIPO DE INVESTIGACION
3.3.1 INVESTIGACION DESCRIPTIVA

La investigacion fue de forma descriptiva ya que se enfocé el problema desde
todo el contexto en donde se desarrolla y el lugar donde se producen los hechos,
ademas se pudo comprobar la hipotesis mediante un simulacién con un disefio
tentativo en donde se describieron las causas y los efectos del problema

permitiendo proyectarse a una solucién particular mediante una propuesta.
3.3.2 INVESTIGACION CORRELACIONAL

Este tipo de investigacion descriptiva tuvo como propdésito determinar el grado de
relacion o asociacion no causal existente entre dos o mas variables. En este caso
se utilizo este estudio correlacional ya que se midié el grado de relacion que exista

entre las dos variables y el comportamiento que tiene una con la otra.
3.4 POBLACIONY MUESTRA

En esta investigacion se realizé el analisis estructural del Twin boom del avién
Gavilan donde la poblacion la conforman los distintos andlisis tanto de fluidos
como estético realizados a cada uno de los componentes del avion hasta llegar a
la configuracion estructural final donde se analiza el Twin boom en conjunto con

todo el avion para la validacion final de la propuesta.
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3.5 OPERACIONALIZACION DE VARIABLES

3.5.1 VARIABLE INDEPENDIENTE

Analisis estructural del Twin boom.

Conceptualizacion

El Twin boom de un avion
esta comprendido por los
estabilizadores horizontal
y vertical, y su estructura
tiene la  funcion de
mantener el control y la
direccion del avion
mediante las superficies de

control.

Categoria Indicadores indice Herramientas
Célculos
. Tablas
. OUé tino de esf 13 cad » Cargas por rafaga
Cargas criticas. ¢Que tipo de esfuerzos soportacada | | Cargas por maniobra Internet
componente de la estructura?
* Factor de carga Libros
Software
* Velocidad del viento ,
., Calculos,
;QUé pardmetros se necesitan paraun | Presion
Andlisis de fluidos, | ¢QUE parametr p « Temperatura Libros
analisis de fluidos? . .,
* Direccion Software
« Condiciones atmosféricas
-Euerzasd o Célculos
, eCargas aec presion de
¢Cuales son las cargas sobre la fluidis P Tablas
Analisis estatico. estructura y parametros para el .
anélisis? Cargas por factor de carga | Libros
' Propiedades de los Software

materiales




€€

3.5.2 VARIABLE DEPENDIENTE

La optimizacion del peso en el avién no tripulado Gavilan del CIDFAE.

Conceptualizacién Categoria Indicadores indice Herramientas
La optimizaciéon del peso de una
. - * Factor de seguridad
aeronave consiste en utilizar los
. ¢Cuéles son los factores de seguridad | de materiales
recursos estructurales de la mejor Factor de
. para los distintos componentes del | isotrdpicos
manera, para obtener un mejor sequridad

rendimiento con menos peso, Yy
estd directamente relacionada con
la capacidad de carga del avion y
en su autonomia de wvuelo.
Mientras mas liviana sea una
aeronave su capacidad de carga
aumenta en comparacion a otras
aeronaves de las  mismas

dimensiones.

Twin Boom?

* F S. de materiales

compuestos

Deformaciones

¢Como afectan las cargas en la forma

de los componentes?

» Deformaciones

* Desplazamientos

(Célculos)
(Diagramas)
(Simulacion)

(Software)




3.6 PLAN DE RECOLECCION DE LA INFORMACION

X/
L X4

X/

X/
L X4

*

X/
*

El plan de recoleccion de la informacién se establecio de la siguiente manera:

Para la recoleccion de informacion de esta investigacion se utilizaron fuentes
bibliograficas entre ellas libros e internet, ademas se hizo uso de la técnica de
la observacion que nos permitié conocer los diferentes tipos de materiales
aeronauticos utilizados por el CIDFAE para la construccion de los diferentes
componentes del UAV. Luego de identificar los materiales se procedio a
consultar en fuentes bibliograficas todas las caracteristicas y propiedades
mecénicas de estos, para después identificar los materiales mas 6ptimos para

la estructura.

Para definir las caracteristicas de los materiales aeronauticos con los que se
construye el Twin Boom, que son la fibra de carbono, aluminio y madera, se
procedid a la consulta en investigaciones previas y también a la utilizacion de
las propiedades que el software de simulacion proporciona para estos

materiales.

Para la determinacion de las cargas criticas se grafico la envolvente de vuelo,
que es un representacion de los factores de carga que presenta el avion al
realizar una maniobra y las cargas de rafaga que se producen en vuelo, este
factor de carga representa las aceleraciones a las que esta sometido el avion o

las g’s (veces la aceleracion de la gravedad).

El andlisis de fluidos permitio conocer los valores de la presion de fluidos en
las superficies del Twin boom y poder importar esta distribucion de presiones
para el andlisis estatico. Para poder realizar este analisis se necesitd
previamente conocer la velocidad méxima de vuelo, asi como la temperatura y
presion del aire en las condiciones mas criticas para la estructura, esto

mediante el uso de tablas.

El andlisis estatico permitid conocer el comportamiento mecénico del Twin
boom. Para este analisis se necesitd de los resultado de la envolvente de vuelo

donde se determiné el factor de carga maximo para la estructura, también fue
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3.7

necesario conocer los resultados del andlisis de fluidos para la distribucion de
cargas maximas de fluidos y ademas fue necesario identificar las propiedades
mecanicas de todos los materiales con los que esta construido el Twin boom ,

necesarios para el software de simulacion.

Los factores de seguridad se identificaron para los dos grupos de materiales
con los que esta construida la estructura como son los materiales isotropicos

como el aluminio y los materiales compuestos como son la fibra de carbono.

Mediante el analisis se pudo observar los efectos que tienen las cargas sobre la
estructura, estas cargas producen deformaciones y desplazamiento que

pudieron ser observados y calculados mediante el software.

Para la demostracion de la hipotesis se comprobd la reduccion de peso del
Twin boom mediante la utilizacién adecuada de los materiales compuestos,

todo esto con el uso del software de simulacion.

PLAN DE PROCESAMIENTO Y ANALISIS DE LA
INFORMACION

Una vez recolectados los datos es necesario organizarlos, clasificarlos y

resumirlos adecuadamente, de manera tal que posibilite un mejor andlisis de la

informacién obtenida.

v

v

El

Organizacion de la informacion obtenida.

Revision critica de la informacion recogida.

Comparacion de los datos bibliograficos entre varias fuentes.
Estudio estadistico de datos para presentacion de resultados.

andlisis e interpretacion de los resultados que se consiguieron asi como la

comparacién con cada una de las partes que conforman la investigacion, de

manera especial con los objetivos se realizo las conclusiones de cada uno de los

resultados obtenidos, bajo el sustento de la investigacion referente al proyecto.
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CAPITULO IV

ANALISIS E INTERPRETACION DE RESULTADOS

4.1 ANALISIS DE RESULTADOS
4.1.1 PASOS A SEGUIR PARA EL ANALISIS DE RESULTADOS

» Datos generales del avion gavilan

Configuracion estructural del Twin boom.

Partes del avion Gavilan.

Componentes del Twin boom del avién Gavilan.

Caracteristicas técnicas del avion Gavilan.

» Determinacion de las cargas sobre la estructura del Twin boom.
Cargas en el célculo estructural.

Cargas aéreas.

Factor de seguridad.

Factor de carga.

Célculo de la envolvente de vuelo.

Calculo de las velocidades de disefio.

Estimacion de la funcion que define la curva de maniobra positiva y negativa.
Trazado de la envolvente de vuelo por maniobra.

Envolvente de vuelo por rafaga.

Trazado de la envolvente de vuelo.

Cargas en el Empenaje.

Determinacion de cargas aerodindmicas mediante andlisis de fluidos.
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Trayectoria del aire a través del Twin boom del avién Gavilan.
Distribucion de la presion del aire sobre las superficies del Twin boom.
» Materiales utilizados en el Twin boom y sus propiedades para el analisis
Madera de balsa

Aluminio 6061T6.

Material compuesto de fibra de carbono.

Fibra de carbono utilizada.

El factor 12K.

Tejido plano o plain.

Propiedades de la fibra de carbono.

Modulo elastico en X

Modulo elasticoen Y.

Modulo elastico en Z.

Coeficiente de Poisson en XY

Coeficiente de Poisson en YZ

Coeficiente de Poisson en XZ

Densidad de masa.

Limite de traccion en X.

Limite de traccionen Y

Limite de compresion en X.

> Analisis estatico en Solid Works.
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4.1.2 DATOS GENERALES DEL AVION GAVILAN

4.1.2.1 Configuracion estructural del Twin boom

El UAV Gavilan 2 construido en el Ecuador por el Centro de Investigacion y
Desarrollo de la fuerza Aérea Ecuatoriana tiene la capacidad de generar video y
fotografias en tiempo real mediante una cadmara con rastreo automatico y zoom
oOptico. Esta aeronave fue construida en materiales compuestos de fibra de

carbono, fibra de Kevlar, fibra de vidrio y madera de balsa, alcanzando una

autonomia de vuelo de 7 horas.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

ELEMENTO: | Fichal: Avion Gavilan 2 REAPLOIZRADO Luis Carrasco
LUGAR: Ambato REVISADO POR: |  9- Gonzalo
Lopez
FECHA: 23/04/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Avion Gavilan 2 a las afueras de los talleres de manufactura, listo para un vuelo.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

FICM - CIDFAE
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UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INQENIERTA CIVILY
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

ELEMENTO: Ficha 2: D|n_1,en5|ones del REALIZ,.ADO Luis Carrasco
avion. POR:
LUGAR: Ambato REVISADO POR: '”gfo”za'o
Opez
FECHA: 23/04/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:
Dimensiones del avion Gavilan
DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS
1706.8
H 723.6 |
\ I
T T U ——— S
357 .8
1046.957
1378.203
6551
1519.8
1107.7 B 19541
395.3
B2
-
i
@ S
361.6

2316.6

3740

4287
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FICM - CIDFAE

El CIDFAE se encuentra realizando desde finales del 2012 varios vuelos de
validacion y prueba de los sistemas disefiados en el proyecto de sistemas aéreos
no tripulados. Estos vuelos de validacion se realizan dentro de un plan de
actividades operativas, bajo diferentes condiciones de vuelo, tipos de carga
(plyload), horarios de trabajo, condiciones geograficas y meteoroldgicas

Este avion posee una tecnologia, que permite entre otras cosas, la variacion y
control de pardmetros de vuelo durante la realizacion de la misién, el control
automatico de la nave, aun en ausencia de enlaces de mando y monitoreo, asi

como el control independiente de sus sistemas de vuelo y fotografia.

Una ventaja adicional es la capacidad de movilidad y despliegue del modulo
logistico, el cual permite su ubicacion en cualquier lugar del territorio con un

minimo de requerimientos de infraestructura aeronautica.

Por medio de estas pruebas operacionales se a comprobado la aplicabilidad de
estos medios aéreos en todas las regiones geograficas del pais, permitiendo
obtener informacion de forma oportuna de sectores de interés, de dificil acceso
por otros medios, insumos que sirven para facilitar la toma de decisiones y

realizar acciones adecuadas en coordinacién con las entidades pertinentes.
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4.1.2.2 Partes del avion Gavilan.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INQENIERiA CIVILY
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

ELEMENTO: Ficha 3: Par_tgs del UAV REALIZ,.ADO L uis Carrasco
Gavilan 2 POR:
LUGAR: Ambato REVISADO POR: '”g'L(gsgzza'o
FECHA: 23/04/2015 APROBADO POR: CIDFAE

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

aterrizaje
delantero

Timon de direccion

Timoén de profundidad
Estabilizador vertical

Estabilizador horizontal

Tubo boom

FICM - CIDFAE
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4.1.2.3 Componentes del Twin boom del avién Gavilan.

= - UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

ELEMENTO: Ficha 4: C(_)mponentes del REALIZADO L uis Carrasco
Twin boom POR:
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Mg: Gonzalo
Lopez
FECHA: 23/04/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Componentes del Twin Boom del avion Gavilan.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

Costillas del estabilizador vertical

Piel del estabilizador vertical

Tubo boom en cola

Costillas de timon de direccion
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Piel del timén de direccion

Costillas del estabilizador horizontal

Piel del estabilizador horizontal

Cotillas del timén de profundidad

Piel del timon de profundidad

Tubo boom

Bisagra del timon de direccidn

Bisagra del tim6n de Profundidad
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4.1.2.4 Caracteristicas técnicas del avién Gavilan

Tabla 4-1. Datos técnicos del avién Gavilan.

Administrador de Proyecto

Planificacién de Misién

Listas de chequeo

44

Tipo Ala fija
Peso 300 Ib
Envergadura 6.5m
Area alar 4.2 m?
6.5mx4.3mx1.4m
Dimensiones
(envergadura, largo, alto)
Materiales compuestos (fibra
Material carbono, vidrio y kevlar)
Madera estructural
- Motor “pusher” de combustion
AL con hélice, 26 bhp, 342 cc
Hélice 32x10
Alternador 900W
. Gasolina 92 octanos, mezcla 4%
Combustible ° :
aceite dos tiempos
Bateria LiPo (x6)
SEO-D1 (sensor diurno)
Camara

T-Stamp (FLIR)

si

Vuelos mdaltiples

si



Despegue automatico -

Navegacion automatica -

Tracking de camara si

Rutas automaticas de si
emergencia

Controles alternos de si

emergencia para usuario

Duracion 4 horas
Rango 440 km
Velocidad Crucero 110 km/hr
Techo Operacién 5.000 m.s.n.m.
Tiempo Pre-vuelo 30 min
Despegue 100 m
Aterrizaje 150 m
Pista Recomendada >500m, 20 m
Condiciones Meteorologicas 15 km/hr, llovizna ligera
Comunicaciones y frecuencia 900 MHz, 2.4 GHz
de control
Comunicaciones y radio de Hasta 150 km
control
Resolucion Full HD, 1078 MP
Altura sobre punto de 100 — 1000m
despegue
Cobertura Apertura de lente

Fuente: CIDFAE.
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4.1.3 DETERMINACION DE LAS CARGAS SOBRE LA ESTRUCTURA
DEL TWIN BOOM

4.1.3.1 Cargas en el célculo estructural

A la hora de establecer procedimientos para el calculo estructural se debe definir
claramente las cargas criticas y los factores de seguridad aplicables, ademas de
introducir los conceptos fundamentales de cargas limite, carga Gltima y presentar

los requerimientos de deformacion y resistencia (Goto, 2011).
4.1.3.2 Cargas aéreas

Los requisitos de resistencia se especifican en términos de carga limite y carga

altima.

Las cargas limite son las maximas prevista en servicio, y las cargas ultimas son el
resultado de multiplicar las cagas limite por el factor de seguridad prescrito. Un
avion no tiene por qué sufrir nunca las cargas limite, es decir que durante toda la
vida operacional del avion las cargas soportadas por su estructura nunca debe
alcanzar las cargas limite; estas cargas limite se pueden presentar debido a un
error 0 a un accidente. La distribucion de las cargas en los célculos debe ser la
que mas se acerque a la distribucion real, o bien de la forma mas aproximada o
conservativa (es decir la del peor caso posible.). La estructura del avién debe
soportar las cargas limite sin sufrir deformaciones permanentes, o deformaciones

que afecten a la seguridad del avion (Goto, 2011)
4.1.3.3 Factor de seguridad para el UAV

La normativa FAR 23 recomiendo tener un factor de seguridad minimo de 1,5 a
las cargas limites prescritas que son consideradas cargas externas sobre la
estructura de este tipo de aeronaves (FAR 23 Anexo3). Pero debido a que se
considero la madera de balsa como material isotrépico para el analisis el factor de

seguridad minimo para esta investigacion es de 2.
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4.1.3.4 Factor de carga

En un vuelo recto y nivelado normal la sustentacion de las alas son las que
soportan todo el peso del avion, durante las maniobras o vuelos por réfagas o
turbulencias, cargas adicionales que surgen para incrementar o disminuir las
cargas netas sobre la estructura de la aeronave, la magnitud de las cargas
adicionales depende del grado de severidad de las maniobras y esta magnitud es
medida en términos de factor de carga. ES necesario proveer de un diagrama
donde se especifique que g’s (veces la aceleraciéon de la gravedad) de carga de
maniobra puede soportar el avion y cudles no, a diferentes velocidades las carga
por rafagas de aire pueden incluso superar facilmente los 3,5 g’s y variar
considerablemente la velocidad y la altitud del avidn, sus efectos son
especialmente peligrosos en grandes tormentas, fuertes vientos cruzados. Para
disminuir los riesgos en estos casos es recomendable disminuir la velocidad el

avion hasta la velocidad de crucero (Goto, 2011).
4.1.3.5 Calculo de la envolvente de vuelo

El término envolvente de vuelo se utiliza para referirnos a los limites de carga del
avion y las condiciones de un vuelo donde la aeronave es segura y mas alla del
cual se convierte en una condicion de riesgo. La envolvente de vuelo es una
representacion de las velocidades y factores de carga a los que esta sometida una
aeronave bajo condiciones de vuelo de maniobra y por rafaga (Pichardo Vallardo
, 2013).

El diagrama V-n (Velocidad — factor de carga) es muy importante dentro del
estudio y analisis estructural debido a que determina los limites de disefio y los
factores de carga Ultima asi como las velocidades correspondientes a los cuales
la estructura de la nave esta disefiada. Ademas las limitaciones aerodinamicas y
estructurales de una aeronave se ilustran en el diagrama V-n, es decir este
diagrama representa los rangos de vuelo donde la aeronave no presenta fallos
estructurales. Representa la interface entre el estudio dinamico y el estructural.

Para el avion Gavilan el calculo estructural se lo realiz6 en base a los
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requerimientos de la normativa FAR 23 en su apéndice A, 0sea para aeronaves

con un peso menor a 27721.6 Kg o (60001b) y de categoria utilitaria. Anexo 2

Para el célculo de la envolvente de vuelo es necesario disponer de los siguientes

datos técnicos del avion.

Tabla 4-2. Pardmetros de vuelo.

Peso del avion W 300 Ib 136,36 kg
Superficie alar S 65.3ft"2 6.5 m"2
Coeficiente de levantamiento Cl 1.35 1.35
maximo positivo Max(+)
Coeficiente de levantamiento Cl Max(-) 0.8172 0.8172
maximo negativo
Carga alar wi/s 4.59 |b/ft"2 20.98
Kg/m”2
Cuerda media geométrica c 1.5ft 0,457m
Pendiente de la curva Cl vs angulo a 4.5130rad ! 4.5130
de ataque rad™!

Fuente: CIDFAE.

4.1.3.6 Calculo de las velocidades de disefio.

Para la categoria de avion utilitario el factor de carga basico nl es de 4.4. Segln
el apéndice A de La FAR 23. Anexo 2

Tabla 4-3. Factores de carga limite de vuelo segin FAR.

3.8 4.4 6.0

n2 (-0.5denl)

n3 Encontrar n4 de la figura 2(apéndice A del FAR 23)
n4 Encontrar n4 de la figura 2(apéndice A del FAR 23)

no 0.5denl
Flan

no Cero
Flan

Fuente: FAR 23
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Con esto, el calculo de las velocidades minimas de disefio segun el FAR 23

Apéndice A Sec.A23.3 en el Anexo 1 se realiza mediante las siguientes

ecuaciones.
Donde:
nl= Factor de carga basico

% Carga alar en Ib/ft"2

Velocidad para Flaps extendidos (VF)

Ve =11 /n1{

Ve = 11,/(4.4)(4.59)

Vp = 49.43(kts)

(kts)=nudos

Velocidad para maniobra (VA)

Vy=15 /m%

V, = 15,/(4.4)(4.59)
V, = 67.41(kts)

Velocidad para crucero (VC)

Ve =17 /n1{

Ve = 17,/(4.4)(4.59)

Ve = 76.40(kts)

49

Ecu.(4-1)

Ecu.(4-2)

Ecu.( 4-3)



Velocidad de picada (VD)

Vp =24 /n1§

V, = 24,/(4.4)(4.59)

V, = 107.86(kts)

Ecu.(4-4)

4.1.3.7 Estimacion de la funcién que define la curva de maniobra positiva y

negativa de la parébola.

Para definir esta region de la envolvente es necesario recordar la definicion de

factor de carga segin FAR 23 en Anexo 3.

n=

L
w

Simplificando tenemos

Donde VS para la parte positiva:
w = %p.S.VSZClmax

Despejando Vs

2w
Vs =
S.p.Crmax

CLmax(+) =135
w = 300lb = 136.36Kg
p=0.125UTM/m?3
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%p.S.VSZClmax

Ecu.(4-5)

Ecu.( 4-6)

Ecu.( 4-7)

Ecu.(4-8)



1U.T.M. = 9,806 65 kg

S = 65.3ft2 = 6.5m>

B 2(136.36Kg)
S 16.5m2(0.125)1.35

Vs = 15.77™M/s = 30.65kts

Para la curva de la region negativa se tiene:

;L , 2w ]
Vi = ShCim Ecu.( 4-9)

Comax(—) = 0.8172
w = 300lb = 136.36Kg
p=0.125UTM/m3

S = 65.3ft2 = 6.5m?

N

, 2(136.36K9)
~ 16.5m2(0.125)0.8172

V/ = 20.27 M/ = 39.40kts
V! = 39.40kts

La relacion entre los factores de carga y las velocidades estd dada por las

ecuaciones:

2 2
) = [5g ") =[5

4.1.3.8 Trazado de la envolvente de vuelo por maniobra.

Para realizar la grafica debemos llenar la siguiente tabla
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[ v 7 [ v 7 - i
MH_[M Y n(—)—[m en funcién de la velocidad.

Tabla 4-4. Factores de carga (n) en funcion de la velocidad.

0 0,000 0,000

5 0,027 -0,016
10 0,106 -0,064
15 0,240 -0,145
20 0,426 -0,258
24,18 0,622 -0,377
25 0,665 -0,403
30 0,958 -0,580
35 1,304 -0,789
39,4 1,652 -1,000
40 1,703 -1,031
45 2,156 -1,304
50 2,661 -1,610
55 3,220 -1,949
60 3,832 -2,319
65 4,497 -2,122
67,41 4,837 -2,927
70 5,216 -3,156

Fuente: Autor

En la tabla anterior se calculan los factores de carga desde una velocidad cero
hasta VA en donde el factor de carga es igual a nl, y la siguiente columna se
realizan iteraciones hasta llegar a un valor mayor y otro menor a n2, con los
cuales poder interpolar el valor de x de velocidad a partir de la cual la parte

negativa de la gréfica se vuelve constante.

Nota: Los valores para n (-) nos dan positivos pero para graficar en el diagrama se

debe graficar como valores negativos, es decir por debajo del eje de velocidad.

Vymin = 67.41(kts)
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ENVOLVENTE DE VUELO POR MANIOBRA

5 67,41; 4,837

-10 110

FACTOR DE CARGA

70; -3,156

VELOCIDAD

Linea vd Lineaden2a-1

Linea de n2

n(+) n(-) Linea de nl

Figura 4-1. Envolvente de vuelo por maniobra.

Fuente: Autor.

4.1.3.9 Envolvente de vuelo por rafaga

Segun FAR 23 para el calculo del factor de carga por rafaga utilizaremos las

siguientes expresiones. (Anexo 3y 4)

Kg(vge) .V.a

n=1+ 198V Ecu.(4-10)
0,8 -
Kg = Mg Factor de amortiguamiento Ecu.(4-11)
5.,3+ug
Z(V—SV) ., iy E 4-12
ng = Relacién de masa del avion cu.(4-12)

V: Es la velocidad del viento

(+-) 10m/s = 32.81ft/s (Anexo 14)
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(+-) 5m/s = 16.41 ft/s
c; Es la cuerda media geométrica = 1.5ft = 0.457m
g = 32,2ft/s

a; Es la pendiente de la curva Cl vs angulo de ataque = 4.5130rad ™!

proporcionado por el CIDFAE.

_dct Ecu.( 4-13)

- dx
a= 4.5130rad™?

Sustituyendo nuestros valores en la ecuacién nos da:

2(3)

“g :p.c.a.g

_ 2(4.59)
H9 = 0.002378)(1.5) (4.5130). (32.17)

ug = 17.73
08
kg = 89
53+ ug
_ 0,8(17.73)
9=%53+17.73
Kg = 0.6159

Para: (+-) 10m/s = 32.81ft/s

_Kg(v V.a
—17 g( d;)/
498 W/,

_ 5 (06159)(3281)(4.5130) ¥
n= 498(4.59)
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10
15
20
25
30
35
40
45
50
55
60
65
70
75
80
85
90
95

100

105

_ {7 (06159)(1641)(4,5130) V

Tabla 4-5. Factores de carga por réafaga.

1,1995
1,399
1,5985
1,798
1,9975
2,197
2,3965
2,596
2,7955
2,995
3,1945
3,394
3,5935
3,793
3,9925
4,192
4,3915
4,591
4,7905
4,99
5,1895

n =1+0.0399V

Para; (+-) bm/s = 16.41 ft/s

498(4.59)

n =1+0.01995V

1
0,8005
0,601
0,4015
0,202
0,0025
-0,197
-0,3965
-0,596
-0,7955
-0,995
-1,1945
-1,394
-1,5935
-1,793
-1,9925
-2,192
-2,3915
-2,591
-2,7905
-2,99
-3,1895

Fuente: Autor.
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1
1,09975
1,1995
1,29925
1,399
1,49875
1,5985
1,69825
1,798
1,89775
1,9975
2,09725
2,197
2,29675
2,3965
2,49625
2,596
2,69575
2,7955
2,89525
2,995
3,09475

1
0,90025
0,8005
0,70075
0,601
0,50125
0,4015
0,30175
0,202
0,10225
0,0025
-0,09725
-0,197
-0,29675
-0,3965
-0,49625
-0,596
-0,69575
-0,7955
-0,89525
-0,995
-1,09475



El trazo de la envolvente de vuelo por rafaga se hace a continuacion.

ENVOLVENTE DE VUELO POR RAFAGA

6
5
< 4
e 3
S 2
'-'QJ 1
x 0
O.10 4 10 30 70 110
O
23
VELOCIDAD

Vde=32.81ft/s

Figura 4-2. Trazado de la envolvente de vuelo por rafaga.

Fuente: Autor.
4.1.3.10 Trazado de la envolvente de vuelo

Al trazar la grafica de la envolvente por rafaga sobre la de maniobra, se obtiene la
verdadera envolvente de vuelo. Para el UAV Gavilan la envolvente de vuelo es
critica por maniobra, debido a que ninguna de las lineas de rafaga sobresale mas

alla de las lineas por maniobra.

ENVOLVENTE DE VUELO

6
5
4
3
I 2
T 1
(@)
w 0
0-10 .1 110
o
@) -2
'_
2 -3 70; -3,156
LL -4
VELOCIDAD
n(+) n(-) Linea de nl
Linea de n2 Linea Vd Lineaden2a-1

Figura 4-3. Envolvente de vuelo.

Fuente: Autor.
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En la envolvente de vuelo la zona méas importante es la marcada por la de
maniobra; dentro de esta la aeronave soporta los factores de carga para los que es
disefiada y podré operar sin ningn problema estructural, bajo cualquier condicion

de vuelo.

Como se puede observar en la Figura 4-3 el valor maximo del factor de carga es
de 4,8 que se alcanza a la velocidad por maniobra de 67,41 ft/s y se mantiene

hasta la velocidad de picada Vd.

4.1.3.11 Determinacion de cargas aerodinamicas mediante analisis de fluidos

en Flow Simulation.

Las cargas aerodinamicas son aquellas a las que esta sometido el avién por el flujo
de aire a través de él, esta accion varia cuando realizamos maniobras en vuelo,

como pueden ser: descensos, ascensos, virajes, quiebres etc.

Y son llamadas habitualmente cargas de maniobra, también se dan cuando
experimentamos rafagas de aire, vientos cruzados, por la accion de las superficies
de control al dar direccion al avion. Las aeronaves deben estar disefiadas para

soportar estas cargas aerodinamicas en su campo operacional.

Al maniobrar el avion mediante las superficies de control modificamos
sustancialmente la distribucion aerodindmica alrededor del mismo, dependiendo
de la velocidad a la que viaja el avion y de la cantidad de rotacién de la superficie

de control, la magnitud de la carga varia.

Las simulaciones de fluidos en un software nos permiten tener datos mas reales y
precisos de la aerodindmica del avion ya que es una simulacion de un tanel de
viento. Las condiciones de la simulacion serdn las consideradas en un ambiente
(ISO) que seran las de 8000 pies de altura simulando las condiciones reales en la
ciudad de Ambato. Para realizar el analisis de fluidos modelamos todos los

componentes del avion en Solid Works®.

Seleccionamos un nuevo estudio en Flow Simulation® y seleccionamos la opcion

Winzar
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FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

. Ficha 5: Analisis en Flow REALIZADO .
ELEMENTO: simulation® POR: Luis Carrasco
LUGAR: Ambato REVISADO POR: |  'N9- Gonzalo
Lopez
FECHA: 23/05/2015 APROBADO POR: CID FAE
DESCRIPCION:

Luego de la modelacién de la aeronave procedemos a realizar el analisis de fluidos, se
escoge la opcion Flow Simulation® y seleccionar Winzard.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

W Wizard E% w 'Eﬁ % @ > o % & @
(9 New E Geral ¢ Flow % Run Lnad%lnad H {) ——

*  Simulati...

: Setti .
Clone Project @ FHIng: P‘q - b Ea - | E0:

Ensamblaje | Disefio | Croguis | Calcular | Productos Office | Flow Simulation | Simulation

FICM - CIDFAE

Luego seleccionamos en configuracion la opcion Create New y definimos el
nombre del estudio que en este caso es Analisis 1.

Seguido de esto escogemos el sistema de unidades SI.
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. | Ficha 6: Creando un nuevo REALIZADO .
ELEMENTO: analisis POR: Luis Carrasco
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | N9 Gonzalo
Lopez
FECHA: 23/05/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

En Configuracidn se selecciona la opcion Create New y abajo damos nombre al
estudio, en este caso es de Analisis 1

Escogemos luego el sistema de unidades del SI

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

Project

Project name:

Comments:

Project[1]

------ [l computational Domain
;Z?;D:S:;:;;:Zml Configuration to add the project
...... m Boundary Conditions Configuration: Create Mew v
12 Fans -
______ B¢ Heat sources Configuration name: |Analisis 1
------ % Porous Media
...... @ Initial Conditions
...... Fﬁ Goals
------ @ Local Initial Meshes
E]---ga Results
...... ﬁ;E Mesh
...... ) Cut Plots
----- <> Surface Plots
------ é Isosurfaces
..... % Flow Trajectories
Unit system:
System Path Comment
CGS [cm-g-s) Pre-Defined CGS [cm-g-s)
FPS (ft-Ib-s) Pre-Defined FPS (ft-Ib-s)
IPS (inlb-s) Pre-Defined IPS (in-lb-s)
NMM [mm-g-s) Pre-Defined NMM [mm-g-s]
Sl [m-kag-s] Pre-Defined Sl [m-kg-s]
Usa Pre-Defined Usa
[T Create new Name 51 [m-kg-s) (modified)
Paraimatisc Unit Decima.ls in results 1Slunt A
display equals to
=l Main
Pressure & stress Pa 12
Velocity m's 123
Mass kg 123
Length m 123
Temperature K A2
Physical time s 123
B 43
< >

FICM - CIDFAE
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ELEMENTO: Ficha 7: Cregr_ld_o un nuevo REALIZ,.ADO Luis Carrasco
analisis POR:
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'N9- Gonzalo
Lopez
FECHA: 23/05/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

En tipo de analisis se selecciond External, y en Consider cavities se marco las dos
opciones, el eje de referencia es el Z, next.
Se escogid aire como tipo de fluido.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

Analysis type

) Intemal

(® External

Consider closed cavities

Exclude cavities without flow conditions

Exclude intemal space

Flow type

Laminar and Turbulent | »

High Mach numberflow [l |
Humidite 1 b

Physical Features Value
Heat conduction in solids O
Radiation O
Time-dependent O
Gravity O
Rotation Il
Reference axis: | Z v Dependency.
Fluids Path Hew
= Gases
=] Pre-Defined
Acetone Pre-Defined
Ammaenia Pre-Defined
Argon Pre-Defined
Butane Pre-Defined
Carbon dioxide Pre-Defined
Chilorine Pre-Defined
Ethane Pre-Defined
Ethanol Pre-Defined Add
Project Fluids Default Fluid Remove
Air ( Gases )
Flows Characteristic Value -~

FICM - CIDFAE
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ELEMENTO: Ficha 8: Cregr_md'o un nuevo REALIZ,.ADO Luis Carrasco
analisis POR:
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'N9- Gonzalo
Lopez
FECHA: 23/05/2015 APROBADO POR;: CIDFAE
DESCRIPCION:

Como condicion por Default se escogié Adiabatic Wall, next.
La presion a 8000 pies de altura es de 75290Pa y la temperatura de 273K.
La velocidad en la direccion Z es la de picada Vd de 55m/s

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

Parameter Value

Roughness

Default wall thermal condition Adiabatic wall E]
0 micrometer

Dependency...

Parameter Value
Parameter Definition User Defined
=] Thermodynamic Parameters

...... Parameters Pressure, temperature
...... Pressure 75290 Pa
[ Temperature 273K
= Velocity Parameters
- Parameter Velocity

Defined by 30 Vector
elocity in X direction 0 m's
‘elocity in " direction 0 m's

Turbulence Parameters

Dependency...

FICM - CIDFAE
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Velocidad del viento para el analisis.

Vpmin = 107.86(kts)= 55,5 m/s= 200km/h

Presion del aire

Altitude Above Sea Level Absolute Barometer Absolute Atmospheric Pressure
feet meters  inchesHg mmHg psia kg/em? kPa
-5000 -1524 35.7 908 175 1.23 121
-4500 -1372 35.1 892 17.2 1.21 119
-4000 -1219 345 876 16.9 1.19 117
-3500 -1067 33.9 861 16.6 117 115
-3000 -914 33.3 846 16.4 1.15 113
-2500 -762 32.7 831 16.1 1.13 11
-2000 -610 321 816 158 1.1 109
-1500 -457 31.6 802 15.5 1.09 107
-1000 -305 31.0 788 15.2 1.07 105
-500 -152 30.5 774 15.0 1.05 103
o) 0 29.9 760 14.7 1.03 101
500 152 29.4 746 14.4 1.01 938.5
1000 305 28.9 733 14.2 0.997 97.7
1500 457 28.3 720 139 0.979 96.0
2000 610 278 707 13.7 0.961 94.2
2500 762 27.3 694 134 0.943 925
3000 914 26.8 681 13.2 0.926 80.8
3500 1067 26.3 669 129 0.909 89.1
4000 1219 258 656 12.7 0.893 87.5
4500 1372 254 644 125 0.876 859
5000 1524 24.9 632 12.2 0.860 843
6000 1829 24.0 609 118 0.828 81.2
7000 2134 23.1 586 113 0.797 78.2
| 8000 2438 22.2 564 10.9 0.768 75.3
8000 2743 21.4 543 105 0.739 724
10000 3048 206 523 10.1 0.711 69.7
15000 4572 16.9 429 8.29 0.583 §7.2
20000 6096 138 349 6.75 0.475 46.6
25000 7620 111 282 5.45 0.384 376
30000 9144 8.89 226 4.36 0.307 30.1
35000 10668 7.04 179 3.46 0.243 238
40000 12192 552 140 2.7 0.191 18.7
45000 13716 4.28 109 2.10 0.148 145
50000 15240 3.27 83 1.61 0.113 11

Figura 4-4. Distribucion de la presion atmosférica en funcion de la altitud.

Fuente: (The Ingneering Toolbox, 2015).
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ELEMENTO: Ficha 9: Resolucion de la REALIZADO Luis Carrasco
malla. POR:
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Md- Gonzalo
Lopez
FECHA: 23/05/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS
Result rezalution
1 2 3 4 5 B 7 g

Minimum gap size

[ Manual specification of the minimum gap size

tdinimum gap size refers to the feature dimension
Minimurn gap size:

L3

Minirnum wall thickness
[ Manual specification of the minimum wall thickness

tinimum wall thickness refers ta the feature dimenzsion

Minimum wall thickness:

[ &dvanced namow channel refinement Optimize thin walls resolution
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FICM - CIDFAE
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ELEMENTO: Ficha 10 : AnaI|S|s en de REALIZADO Luis Carrasco
fluidos. POR:
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Nd- Gonzalo
Lopez
FECHA: 23/05/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Se configuré el dominio computacional a las distancias mostradas.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

£5° Project(1)

E@ Input Data

T m
- Fluid Subdemains

--J Boundary Conditions

[} computational Domain 7
o ¥
Type E
@ 30 simulation
III 20 simulation
Size and Conditions A
&, 5m = v
&, 5m = v
)
- 1
@Y Im = v
@Y -3m s v
@, am s v
&, [5m = v
Reset
v
¥
zftﬂx
*lsemétrica

FICM - CIDFAE
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ELEMENTO: Ficha 11: AnaI|S|s de REALIZADO Luis Carrasco
fluidos POR:
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'N9- Gonzalo
Lopez
FECHA: 23/05/2015 APROBADO POR: CIDFAE

DESCRIPCION:

Se insertd metas en nuestro estudio con las selecciones siguientes.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

£ Project(1)

9@ Input Data

@ Computational Demain
[ Fluid Subdomains

¥ Boundary Conditions

& Gg

", Surface Goals

v R

Selection

A

@ Ensamblaje TWIN BOOM Luis Tesis-1@wuav simulacion 2Lu s
Ensamblaje TWIN BOOM Luis Tesis-1@wuav simulacion 2Lu
Ensamblaje TWIM BOOM Luis Tesis-1@uav simulacion 2Lu
Ensamblaje TWIN BOOM Luis Tesis-1@wuav simulacion 2Lu

e --@E Results
Insert Point Goals...

Insert Global Goals...

Insert Surface Goals...
Insert Volume Goals...

Insert Equation Goal...

EnsambIaJ:eTWIN BOOM Lu@s Tes@s-‘l@uav s@mulac?nn 2lu v
Frsamhlaie TWIN BOOA | is Tesis-1@uav simulacion 21
D Create goal for each surface
Parameters #
Parameter Mir Av Ma» Bulk Ay Us A
Static Pressure |:|
Total Pressure |:|
Dynamic Pressure |:|
Temperature [Fluid) |:| D |:| |:|
Mean Radiant Temperature |:| D |:| |:|
Operative Temperature |:| D |:| |:|
Draught Rate |:| D |:| |:|
Density (Fluid) O OO O
Mass Flow Rate D
Yaolume Flow Rate D
CAD Area D
Area (Fluid) [l
Velocity OO0 O
Velocity ¥ O OO O
Velocity () OO0 O
Velocity (2) O OO O

FICM - CIDFAE
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UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO
FACULTAD DE INQENIERIA CIVILY
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CARRERA DE INGENIERIA MECANICA
ELEMENTO: Ficha 12:'AnaI|3|s de REALIZ,.ADO Luis Carrasco
fluidos POR:
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | "g: Gonzalo
Lopez
FECHA: 24/05/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:
Damos clic derecho en Project y seleccionamos Run para resolver el analisis de Flow
Simulation

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

= Projeat(l)
=B Run.

Automatic Rebuild

i Rebuild
s Hide Global Coordinate System

Clone Project...
Create Template...

o Delete Pru-jecl...-
Open Project Directory
Show Basic Mesh
Basic Mesh Color...

File Calculation View Insert Window Help

2o || B0 e

Parameter Value

Status Preparing model...
Fluid cells

Solid cells

Partial cells

Cpu time

Calculation time left

|0 Infa Log |

Ready Preparing model ..

FICM - CIDFAE
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4.1.3.12 Trayectoria del aire a través del Twin boom del avién Gavilan.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

Ficha 13: Trayectoria del
ELEMENTO: aire a travésydel Twin REAPLCI)E'_A‘DO Luis Carrasco
boom. )
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Nd: Gonzalo
Lopez
FECHA: 24/05/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Flujo de aire a través del Twin boom de avion Gavilén.
Abajo. Flujo de aire en el estabilizador vertical izquierdo.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

A Paint Pa

nZ2: Flow Trajectories
rameters

@ Surface Parameters

- 77555.56
SREAERE]

- 7666667

- 7622222

- 75777.78
| 7533333
- 7488889

- 74444.44
g00.00

7

| =

LT
- 766667
- 7622222

- 7877778

' 76333.33
- 7428880

- 74449.49
- 74000.00
Pressure [Pa]

Flow Trajectories 1

FICM - CIDFAE
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Ficha 14: Trayectoria del
ELEMENTO: aire a través del E. V. REAPLCI)E'_ADO Luis Carrasco
Izquierdo )
) ) Ing. Gonzalo
LUGAR: Ambato REVISADO POR: L 6pez
FECHA: 24/05/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Flujo de aire a través del estabilizador vertical izquierdo desde una vista superior.

Abajo. Flujo de aire por el estabilizador horizontal.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS
!\I

- 78000.00
- 77555.56

Flow Trajectorie

.56
11
.67
.22
78
33
- 74888.89
- 74444 44
- 74000.00
Pressure [Pa]

Flow Trajectories 1
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Ficha 15: Trayectoria del

ELEMENTO: aire a través del REAPLCI)E'_ADO Luis Carrasco
estabilizador horizontal. )
) ) Ing. Gonzalo
LUGAR: Ambato REVISADO POR: L 6pez
FECHA: 24/05/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Flujo de aire por el estabilizador horizontal desde una vista lateral y posterior.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

430,48
- 78000.00
- 7755556
EFARRRE
- TEBEE.6T
- 7622222
- 7577778
- 7533333
- 7488889
- T4444.44
- 74000.00
Pressure [Pa]

Flow Trajectories 1

992, 52
78000.00
7555.56

1
I 76666.67

76222.22
75777.78
| 75333.33
| 74888.89
74444 .44
74000.00
Pressure [Pa]

Flow Trajectaries 1

FICM - CIDFAE
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ELEMENTO: Flcha_16: Tray,ectorla del REALIZADO Luis Carrasco
aire a través E.V POR:
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Ng- Gonzalo
Lopez
FECHA: 24/05/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Flujo de aire por el estabilizador vertical derecho.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

- 744,
- 74000.00
Pressure [Pa]

Flow Trajectories 1

FICM - CIDFAE
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Ficha 17: Trayectoria del
ELEMENTO: aire a través)_/E.V vista REAPLééADO Luis Carrasco
posterior. :
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Md: Gonzalo
Lopez
FECHA: 24/05/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Flujo de aire por el estabilizador vertical derecho desde una vista lateral y posterior.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

- 78000.00

77555.56
7T
- 76666.67

- 76222.22

I~ 75777.78
\\ - 75333.33
=N \ T

FICM - CIDFAE
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4.1.3.13 Distribucion de la presion del aire sobre las superficies del Twin

boom.
UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO
FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA
CARRERA DE INGENIERIA MECANICA
Ficha 18: Distribucidn de
ELEMENTO: | lapresion de fluidos en el REALIZ’_A‘DO Luis Carrasco
B POR:
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Mg- Gonzalo
Lopez
FECHA: 9/06/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Se escoge la opcidn Surface Plots para mostrar la distribucién de la presién sobre las
superficies del Twin Boom las que luego seran importadas para un analisis estatico.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

2B Results (2f1d)
ﬁ Mesh
.3 CutPlots
@ Surface™
A \;o;urf

[w-E2: Flow Trajectories

(
%

10

- 82000.00
- 80666.67
- 79333.33
- 78000.00
- 76666.67
- 7533333
- 74000.00
- 72666.67
- 7133333
- 70000.00
Pressure [Pa]

FICM - CIDFAE
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Ficha 19: Distribucion de

ELEMENTO: | lapresion (_je f_Iuidos en el REAPLCI)E'_A‘DO Luis Carrasco
E.V izquierdo. '
LUGAR: Ambato REVISADO POR; | "g: Gonzalo
Lopez
FECHA: 9/06/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Arriba. Distribucién de la presion en el estabilizador vertical izquierdo.
Abajo. Distribucion de la presidn en el estabilizador vertical derecho.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

559, 67

- 82000.00
- BOGEE.BT
- 79333.33
- 78000.00
- TBBEE.BT
- 75333.33
- 74000.00
- T26B6.67
- 71333.33

- 70000.00
Pressure [Pa]

Surface Plot 1: contours

- 8200000

- 7800000
- 7BBRG.GT
- 7H33333
- 74000.00
- T2BBE.ET
- 7133333
- 7000000

Surface Plot1: cantours

FICM - CIDFAE

73




UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

Ficha 20: Distribucién de
ELEMENTO: la presion del aire en el REALIZ’_A‘DO Luis Carrasco
. POR:
Twin boom.
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Mg- Gonzalo
Lopez
FECHA: 9/06/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Distribucidn de la presion en el Twin boom desde una vista posterior e inferior.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

(el 25

33

- 22000.00
- BOBGGET
- 7933233
- 78000.00
- 7BEGG.ET
- 7533333
- 74000.00
- 7266667
- 7133333
- 70000.00
Pressure [Pa]

Surface Plat 1: cantours

FICM - CIDFAE
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414 MATERIALES UTILIZADOS EN EL TWIN BOOM Y SUS
PROPIEDADES PARA EL ANALISIS

4.1.4.1 Madera de balsa.

Tabla 4-6 Los componentes construidos en madera de balsa.

Costillas del Costillas del Cotillas del timdn

estabilizador Costillas de timon estabilizador de profundidad

) ireccion .
vertical de direccio horizontal

Fuente: CIDFAE

En esta investigacion los componentes construidos con piezas de madera de balsa
se consideraran como un solo solido con propiedades isotrépicas debido a que al
estar constituidos por maltiples piezas unidas con pegamento la direccién de las
fibras de cada elemento es diferente a la de los demas haciendo dificil la

asignacion de propiedades anisotropicas a estos componentes.

Ademas la madera de balsa es una de las maderas que mas homogeneidad tiene
entre las propiedades de sus diferentes direcciones por lo que se puede simplificar

mucho el andlisis considerando a la madera de balsa como un material isotrdpico.

Tabla 4-7 Propiedades de la madera de balsa para el analisis estatico.

Propiedades Valor Unidades
Modulo elastico 2999999232 N/m”2
Coeficiente de Poisson 0.29 N/D
Modulo cortante 299999910,5 N/m”2
Densidad de masa 159.99 Kg/m”3
Limite de traccion - N/m”2
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Limite de compresion - N/m”2
Limite elastico 19999972 N/m”2

Coeficiente de expansion térmica 0.05 /K
Conductividad térmica - W/(m.k)
Calor especifico - J/(Kg.k)

Cociente de amortiguamiento del material - N/D

Fuente: SolidWorks®.
4.1.4.2 Aluminio 6061 T6
Los componentes construidos en aluminio son los siguientes:
Tabla 4-8 Los componentes construidos en aluminio.
Tubo boom en cola Tubo boom
Fuente: CIDFAE.
Tabla 4-9 Propiedades del Aluminio 6061T6
Propiedades Valor Unidades

Modulo elastico 6,900000067e10 N/m”2

Coeficiente de Poisson 0,33 N/D
Modulo cortante 2,600000013e10 N/m”2
Densidad de masa 2700 Kg/m”3
Limite de traccion - N/m”2
Limite de compresion - N/m”2
Limite elastico 275000000,9 N/m”2

Coeficiente de expansion térmica 0 /K
Conductividad térmica 166 W/(m.k)
Calor especifico 895 JI(Kg.k)

Fuente: SolidWorks®.
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4.1.4.3 Material compuesto de fibra de carbono.

Tabla 4-10 Componentes construidos en fibra de carbono.

Pleldel | biol deltimén | Piel del timénde | Piel del estabilizador
estabilizador . ., ) .
vertical de direccion profundidad horizontal

Fuente: CIDFAE.

4.1.4.4 Fibra de carbono utilizada

+«+ Bidirectional Carbon 12 K de 12.30z Tipo Plain Weave Tape de espeso de

497

12.30z Bi-Directional Carbon Tape - 12K Tow

12.30z x 12K Plain Weave Tape

Cat No. Description Price
FG-CF123-03 3" Width $3.40/running yard
Widths Same 20 or more yards 3.00/running yard
Same Full Roll (100yds) 2.65/running yard

Cat No. Description Price
FG-CF123-04 4" Width $4.50/running yard
Same 20 or more yards 3.95/running yard
Same Full Roll (100yds) 3.50Vrunning yard

Wﬁfﬂﬁiﬁ'ﬁ" Cat No. Description Price
o Size: 12K FG-CF123-06 6" Width $6.75/running yard

Available in the following widths Same 20 or more yards 5.95/running yard
3“ Same Full Roll (100yds) 5.25/running yard
ot
:g Cat No. Description Price

This 12K tape is very heavy duty and FG-CARB12310 10" Width $10.75/running yard
will achieve fast build-up and provide Same 20 or more yards 9.50;’running yard
Not o e Tt st Same Full Roll (100yds) 8.35/running yard
excellent for wrapping applications.
Cat No. Description Price
FG-CF123-12 12" Width $12.50/running yard
Same 20 or more yards 11.20/running yard
Same Full Roll {(100yds) 9.95/running yard

Tabla 4-11. Proforma de la fibra de carbono utilizada.
Fuente: (Us Composities, 2015).
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4.1.4.5 El factor 12 K

Esto se refiere al nimero de mindsculas fibras (filamentos) usados en cada trenza.
1K significa 1000 filamentos, 3K 3000, y asi sucesivamente. Estas trenzas son
después entrelazadas biaxialmente para fabricar piezas de carbono. La diferencia
entre ellas es basicamente estética. (Schmolke, 2015)

4.1.4.6 Tejido plano o plain

Un tejido plano es aquel donde cada hilado longitudinal y transversal pasa por
encima de un hilo y por debajo del préximo. Esta construccion proporciona una
tela reforzada que es ampliamente usada en aplicaciones generales y garantiza
laminados de espesor predecible. Este tipo de tela es muy estable, por lo que
dificilmente se distorsiona. Existen también dos tipos de tejido el tejido cruzado o

twill y el tejido satinado o satin.

Plain

Figura 4-5. Tipos de tejidos de fibra de carbono.
Fuente: (Schmolke, 2015)

4.1.4.7 PROPIEDADES
Los compuestos en fibra de carbono son materiales ortotropicos.
Materiales elasticos ortotropos

Algunos materiales elasticos son anisétropos, lo cual significa que su
comportamiento elastico, en concreto la relacion entre tensiones aplicadas y
deformaciones unitarias es diferente para diferentes direcciones. Los materiales
elasticos ortotropos presentan una forma comun de anisotropia, en la que su
comportamiento elastico queda caracterizado por una serie de constantes elasticas
asociadas a tres direcciones mutuamente perpendiculares. EI comportamiento
elastico de un material ortétropo queda caracterizado por nueve constantes

independientes: 3 modulos de elasticidad longitudinal (Ex, Ey, Ez), 3 modulos de
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rigidez (Gxy, Gyz, Gzx) y 3 coeficientes de Poisson (vxy, vyz, vzx) (Mangonon,
2001).

4.1.4.8 Modulo elastico en X

Para determinar el modulo de elasticidad se utiliza la regla de las mezclas,
siempre que las fibras sean continuas y unidireccionales. Paralelo a las fibras el

modulo de elasticidad es:

Donde:

Ec = Modulo de elasticidad del compuesto.
fm = Fraccion volumétrica de la matriz.
E,, = Mddulo de elasticidad de la matriz.
fr = Fraccion volumétrica de la fibra.

E,, = Modulo de elasticidad de la fibra.

Sin embargo cuando el esfuerzo aplicado es muy elevado, la matriz empieza a
deformarse y la curva esfuerzo deformacion deja de ser lineal. Dado que ahora la
matriz solo contribuye un poco a la rigidez del material compuesto, el mddulo se

puede estimar de manera aproximada (AsKeland & Phule, 2009).

Para nuestro material compuesto la fraccion volumétrica de la fibra de carbono es
del 87% (Jacome Aguifio, 2015).

El modulo de elasticidad de la fibra de carbono 12k tipo IM8 es de 45Msi o de
310Gpa. (Anexo 5)

E.x = 0,87 * 310Gpa
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E.x = 269,7Gpa
4.1.4.9 Modulo de elasticidad en Y

Para determinar el médulo de elasticidad en la direccion Y procedemos de la
misma manera que para la direccion X y debido a que el refuerzo de fibra de
carbono es un tejido, las fibras también se encuentran alineadas en la direccién Y,
siendo asi un material con anisotropia en todo el espesor e isotropia en el plano
(Mangonon, 2001).

Modulo de elasticidad en Y igual al mddulo de elasticidad en X
E.y = 269,7Gpa
4.1.4.10 Mddulo de elasticidad en Z

Para los materiales compuestos formados por ldminas o por capas existe
anisotropia en todo el espesor. Y el esfuerzo producido en esta direccion es el
mismo que actla sobre la matriz; lo mismo que sobre la fibra. Debido a esto el
modulo de elasticidad en esta direccion estard dominado por el médulo de la
matriz, en este caso de la resina epoxi. (Anexo 6).

E,, = 2620000psi = 1,806 Gpa
4.1.4.11 Coeficiente de Poisson en XY

El coeficiente de Poisson identificado muchas veces con la letra v es una
constante el&stica que define el estrechamiento del espesor de un material eléstico
lineal e is6tropo cuando se estira o se presiona longitudinalmente y se estrecha en

la direccion transversal a la fuerza.

L*
Figura 4-6. Estrechamiento por efecto Poisson.

Fuente: (Mangonon, 2001).
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En la gréfica siguiente tenemos los coeficientes de Poisson de algunos materiales
utilizados comunmente entre ellos tenemos la fibra de carbono reforzada con
resina epoxi. Se utilizo este valor aproximado debido a que es muy dificil de
estimar el coeficiente de Poisson de los filamentos de carbono para poder calcular
el coeficiente de Poisson de todo el compuesto mediante la utilizacion de la regla
de las mezclas utilizando las fracciones volumétricas de los componentes del

compuesto (Mangonon, 2001).

Material Elastic modulus Poisson’s

(MPa) ratio
Dentin 18.6 x 10° 0.31
Periodontal ligament 69 0.45
Cortical bone 13.7 x 10° 0.30
Sponge bone 1.37 x 10° 0.30
Gutta-percha 0.69 0.45
Gold post 99.3 x 1(# 0.33
Carbon fiber reinforced epoxy 25 x 10° 0.31
Composite resin 222x10° 0.28
Ceramic crown 96 x 107 0.26

Figura 4-7. Coeficiente de Poisson de algunos materiales utilizados.
Fuente: (Scielo, 2011)

UXY = 031
4.1.4.12 Coeficiente de Poissonen YZ

El coeficiente de Poisson en este plano depende principalmente del coeficiente de
la resina epoxi, por ser un material con anisotropia en todo el espesor e isotopia en

el plano.

Resina Epoxi
Modulo eldstico [GPa] 3.5
Coeficiente de Poisson 0.3
Densidad (gr/cm”) 1.3

Figura: 4-1 Coeficiente de Poisson de la resina epoxi.
Fuente: (Miravete, 2003)

Vyz = 0.30
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4.1.4.13 Coeficiente de Poisson en XZ

El coeficiente de Poisson en este plano también de la resina epoxi, por ser un

material con isotopia en el plano.
Vyz = 0.30
4.1.4.14 Densidad de masa
Densidad de la fibra de carbono.
(Anexo 5)
p =178 g/cm3
p =1780 %9/ |
Densidad de la resina epoxi.
(Anexo 5)

0.0401 /. ,
Densidad = 1109969/ ,
Pcompuesto = PrUr+ PmVm
Peompuesto = 1780 kg/m? (0,87) + 1109,96 kg/m? (0,13)
Peompuesto = 1548,6 + 144,29 = 1692,89 kg/m?

Densidad del compuesto = 1692,89 kg/m3
4.1.4.15 Limite de traccion en X
(Anexo 5)

4918,98Mpa
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4.1.4.16 Limite de traccionen Y
(Anexo 5)

4918,98Mpa

4.1.4.17 Limite de compresion en X
(Anexo 5)

1689Mpa

Limite de compresionen 'Y

(Anexo 5)

1689Mpa

Tabla 4-12. Propiedades del material compuesto de fibra de carbono.

Propiedades Valor Unidades
Modulo elastico X 2.697e+11 N/m~2
Modulo eléastico Y 2.697e+11 N/m~2
Modulo eléstico Z 1800000000 N/m”2
Coeficiente de Poisson en XY 0.31 N/D
Coeficiente de Poisson en XY 0.3 N/D
Coeficiente de Poisson en XY 0.3 N/D
Densidad de masa 1692.89 Kg/m"3
Limite de traccion X 481898000 N/m”2
Limite de traccion Y 481898000 N/m”2
Limite de compresion X 1989000000 N/m”2
Limite de compresion Y 1989000000 N/m”2
Conductividad térmica x 0,2256 W/(m.k)
Calor especifico 1386 JI(Kg.k)

Fuente: CIDFAE y Autor.




4.15 ANALISIS ESTATICO DEL TWIN BOOM

Para realizar el analisis estatico se realiz6 el ensamblaje del Twin boom, cuidando

de que no tenga interferencias entre componentes y que esté completamente
definido.
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.| Ficha 21: Andlisis estatico REALIZADO .
ELEMENTO: en SolidWorks®. POR: Luis Carrasco
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Mg- Gonzalo
Lopez
FECHA: 10/07/2015 APROBADO POR: CIDFAE

DESCRIPCION:

Para realizar un estudio estatico, damos clic en la pestafia de Simulation y
seleccionamos nuevo estudio estéatico.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

=9 Ensamblse TWIN BOOM L.

Mensaje Al A

Estudie las tensiones, los desplazamientas, las deformaciones unitarias y
el factor de seguridad para los componentes con material lineal

Nombre A

Andlisis estatico 2

Tipo

¥ A 3
Ei Anlisis estatico

|

it st | j
d |
Estudio de frecuencia
Pandeo
Caida
Fatiga
Disefio de recipiente a presin

»

dtﬁ'«nélisis estatico 1 (-Predeterminado-)
EEI---% Piezas

-T2 Conexiones

EEI---;;g Sujeciones

L& Cargas externas

----- T Malla

{C COpciones de resultados

EEI--{EI Fesultados

FICM - CIDFAE
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Ahora se procede a importar las cargas desde el estudio de fluidos en donde se

determiné la distribucion de la presion del aire sobre las superficies del Twin
boom.
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Ficha 22: Importacion de REALIZADO
cargas de fluidos. POR:

Ambato REVISADO POR:

10/07/2015 APROBADO POR:
DESCRIPCION:

ELEMENTO: Luis Carrasco

Ing. Gonzalo
Ldpez
CIDFAE

LUGAR:

FECHA:

En Andlisis, propiedades, se escoge la pestafia “Incluir efectos térmicos y de fluidos”,
luego activamos la pestafia de “Incluir cargas de presion desde Solid Works Flow
Simulation”.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

Opciones | Solucién adaptativa  Incluir efectas térmicos/de fluidos | Comentario
Opeiones térmicas
(®) Introducir temperatura
() Temperaturas del estudio térmico

1

Para cada intervalo no lineal, utilizar la temperatura

() Temperatura desde SolidWorks Flow Simulation

» Mombre del modelo de SolidWaorks

Mombre de configuracidn

@ Ensamblaje TWIN BOOM Luis Tesis (Predeterminado<Estado de visuali ~ Temperatura desde intervalo:

~{32] Favoritos v .
- Temperatura de referencia
A 298 v

< > para deformacién nula: Kelvin (K}

T~
|‘f&m— Presiones desde un analisis de fluidas

d e 2
9 Piezas © ’EQUEE"WES byt Incluir cargas de presién desde SolidWorks Flow Simulation
jecutar

73 Conexiones
-.f Sujeciones
L] Cargas exten

B Malls

Actualizar todos los componentes
Exportar...

C:\Users\VERTIGO 231\Desktopiluis compuiTESIS\

Mombre del modelo de SolidWorks + uav simulacion 2Luis 2, SLDASM

Buscador de tendencias Nombre de configuracién Analisis 1
(o] d N

e B e i e sl Ne de iteraciones &3

E— (®) Usar presian de referencia [equidistancia) en el archivo fld 75290 N/mA2
"_i_" Definir presién de referencia (equidistancia) 0

Detalles...
Prapiedades, [“1Ejecutar como estudio heredado jexeluir tensién de cortadura)
Definir curvas de funcién.
Cambiar nombre
Copiar Cancelar Aplicar Ayuda

E--@Cargasa‘ternas
¢ Lol Presion de fluidos

----- 4 Tensién de cortadura de fluide en X

FICM - CIDFAE
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Una vez que incluidas las cargas de fluidos se procede a incluir las cargas por

maniobra calculadas por la envolvente de vuelo.

Se incluye las cargas por maniobra debido a que el factor de carga maximo que

experimenta la aeronave se da por los efectos de maniobra y no de rafaga.

Esto también implica que la velocidad del aire longitudinal al avion més critica

sea la velocidad de picada de 55m/s igual a 200Km/h.

Recordando que en un vuelo recto y nivelado normal la sustentacion de las alas
son las que soportan todo el peso del avion, durante las maniobras, turbulencias se
producen cargas adicionales para incrementar o disminuir las cargas netas sobre la
estructura de la aeronave, la magnitud de las cargas adicionales depende del
grado de severidad de las maniobras y esta magnitud es medida en términos de

factor de carga.

La envolvente de vuelo es la zona gréafica en donde se muestra los limites de carga

del avidn y las condiciones dentro de las cuales el avidn es seguro.

Para tener una idea mas clara tomemos en cuenta la aceleracion de la gravedad
que seria 17g”. Una carga de 1g es el peso del avion y una carga de 5g es cinco
veces el peso del avion, de esta manera de define “factor de carga” como la

(I

aceleracion que actiia sobre el avion expresada en “g”.

En conclusion el factor de carga son las aceleraciones medidas en términos que
representan las veces la gravedad a las que estan sometidos todos los componentes
de la aeronave, y segun la envolvente de vuelo realizada el factor de carga
maximo es de 4,8 en un plano horizontal y para un plano lateral menos una

gravedad, esto es 3,8.

Dicho esto las cargas que se van a incluir en el andlisis junto a las cargas del
analisis de fluidos es la gravedad aumentada en 4,8 veces en un plano horizontal
al avion y luego en otro analisis una gravedad aumentada en 3,8 veces en un plano

lateral.
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ELEMENTO: Ficha 23: Inclusién de REALIZADO Luis Carrasco
cargas. POR:
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Nd: Gonzalo
Lopez
FECHA: 10/07/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

En cargas se incluy6 una gravedad aumentada 4,8 en un plano horizontal. Luego las

sujeciones de geometria fija en los extremos de los tubos del Boom.

DATOS RESULTADOSY ESQUEMAS

MEEEE

« R

Referencia seleccionada

in] |

LK,

[ Invertir direccidn

W mysh2

|m

FICM - CIDFAE
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Luego se procede con la asignacion de materiales a cada uno de los componentes

del Twin boom.
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Ficha 24: Andlisis estatico
ELEMENTO: en SolidWorks® REALIZ’_A‘DO Luis Carrasco
. . . POR:
(Asignacidn de materiales)
Ing. Gonzalo

LUGAR: Ambato REVISADO POR: Lopez

FECHA: 10/07/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Se asigna el tipo de material a cada uno de los componentes.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

Ci*Ana'Iisis estatico 1 (-Predeterminado-)
BQ% Piezas

b oo
il [Ensamers '
£= | Aplicar/Editar material...
[J--@ Ensam _i= | Aplicar/ =
[3..@ Estavil Mostrar malla
(-4 Estavil
D%Et 7 Mallar de nuevo
- stavi X
o @ Estavil Tratar como viga
E]--@ Bl Tratar como masa remota..
[]..@ Estavil Definir vaciade por caras sele
IE SolidWorks DIN Materials Propiedades | Tablas y curvas | Apariencia | Rayado | Personalizado | Datos de apl| * | *
] s i
EE“dworks TAGTEE Propiedades de material
=k
2 E A o se pueden editar los materiales en la biblioteca predeterminada. Para editar un
IEI Hierro material, copielo primero a una biblioteca personalizada.
IEI Aleaciones de aluminio
Isotropico elastico lineal W

IEI Aleaciones de cobre
IEI Aleaciones de titanio 5l - N/m*2 (Pa) hd
eaciones de zinc

Maderas
ras aleaciones

asticos Balsa
=| Otros metales
=| Otros no metales Desconocido
= Fibras de vidrio genéricas
=) Fibras de carbono

#=] silicios

_: Caucho Definido

Propiedad Valor Unidades
Médulo eldstico 2999999232 | N/m*2
Coeficiente de Poisson 029 N/D
Madulo cortante 2999999105 | N/m*2
Densidad de masa 159.99 kg/m*3
Limite de traccion N/m#2
Limite de i6 N/m#2
L2 Teca Limite eldstico 19999972 N/m*2

G E Sustainability Extras Coeficiente de - on térmica 1K

[ @ Materiales personalizados Cul\dut‘lmda.d SEnTE e K}
Calor especifico JkaK)
Cociente de i del material N/D

FICM - CIDFAE
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Para la asignacion del material compuesto de fibra de carbono a los componentes
construidos con este material, se cred superficies en las caras de estos

componentes para poder asignar propiedades a estas superficies.
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Ficha 25: Anélisis estatico
. en Solid Works® REALIZADO .
ELEMENTO: (Asignacién de materiales POR: Luis Carrasco
compuestos)
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Md: Gonzalo
Lopez
FECHA: 10/07/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

En la lista de piezas del andlisis se tiene el conjunto de superficies que es las
superficies creadas para la asignacion de las propiedades del material compuesto de
fibra de carbono. Seleccionamos Editar definicion, en el recuadro que nos aparece
seleccionamos “Compuesto”, en niumero de pliegues ponemos 3, y luego Todos los

pliegues tienen el mismo material y seleccionamos el tipo de material.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

=
3
»

() Delgado
() Grueso

(®) Compuesto

() Vista preliminar completa

(®) Sin vista preliminar

»

["] sandwich

Mimero total de pliegues: 3 A~

[] simétrico

: . 5 " . . . . [#] Todos los pliegues tienen el mismo material lgl
ﬂ% Simetriastavilizador Vertical lzquierdo todo Luis1-2/Sime

E% Simetriastavilizador Vertical lzquierdo todo LuisT1-2/Sime

D Referencia de giro 07

@ S6lido 1(<Piel estabilizacor vertical Grande Luis 15-<C | E] [mm v
% [[]Angulos de pliegue con respecto al pliegue 1

i ) Mastrar malla 5 _ 5

e | legu) spesor ngulo ateria

%S\metnaE. - E ingula| Material

: @ P Editar definician... il 0.01 45 [Fibrade carbono CI

(£ Simetriatt P— - 2| 001 | 45 Fibrade carbono Cl

qg Simetrar. | Definirvaciado por caras seleccionadzs. 3 | 001 | 90 |Fibrade carbono CI

FICM - CIDFAE
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Seguido de esto, Se crea un nuevo material y asignamos las propiedades que
identificamos anteriormente para el material compuesto de fibra de carbono

utilizado por el CIDFAE para la construccién del Twin boom del avién gavilan.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

REALIZADO

ELEMENTO:

Ficha 26: Asignacion de
materiales compuestos

POR:

Luis Carrasco

LUGAR:

Ambato

REVISADO POR:

Ing. Gonzalo
Ldpez

FECHA:

10/07/2015

APROBADO POR:

CIDFAE

DESCRIPCION:

Se crea un nuevo material y le asignamos las propiedades determinadas anteriormente
para un material compuesto. Escogemos la opcion de material Ortotrépico elastico

lineal

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

[15) SolidWarks DIN Materials
I%_E/ solidworks materials
(E2 sustainability Extras
E@ Materiales personalizados
15 Piastico
@ Plasticos reforzados con fibras

=5 Eﬁ tjoint

Propiedades | Tablas y curvas | Apariencia | Rayado | Personalizado | Datos de apl 4
Propiedades de material

Mo se pueden editar los materiales en 12 biblioteca predeterminada. Para editar un
material, cépielo primero a una biblioteca personalizada.

Tipo de modelo: | Ortotrépico elastico lineal v

Unidades: 51 - N/mA2 (Pa) v
-§= Glass Fiber Reinforced Polymer ;
= Categoria: tjoint
;: compuesto 1
-'}E Compuesto 2 Nombre: Fibra de carbona CIDFAE

i Fibra de carbono CIDFAE,

Criterio de fallos
-85 prueba modulo cortante

Desconocido v
predeterminado:

Descripcion:
Qrigen:
Sostenibilidad: | Mo definido Seleccionar...
Propiedad Valor Unidi
Médulo elastico en X 2.6972=011 N/m*
Médulo de elasticidad en ¥ 2.697e+011 N/m*
Médulo de elasticidad en Z 1800000000 N/mA
Coeficiente de Poisson en X 0.31 N/D
Coeficiente de Poisson en YZ 03 /D
Coeficiente de Poisson en X2 0.3 N/D
Médulo cortante en XY 0 N/m*
Médulo cortante en YZ 0 N/mA
Médulo cortante en XZ 0 N/m#
Densidad de masa 1692.89 kg/m v

Propiedad Valor Unidi

Densidad de masa 1692.89 kg/m

Limite de traccion en X 4913930000 M/m*

Limite de traccion en ¥ 4913930000 N/m*

Limite de compresidn en X 1983000000 M/m*

Limite de compresidn en ¥ 1983000000 M/m*

Limite cortante en XY 0 N/m*

Limite eldstico N/m*

Coeficiente de expansion térmica en X /K

Coeficiente de expansidon térmica en ¥ /K

Coeficiente de expansion térmica en Z /K

FICM - CIDFAE
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Se definié luego la orientacion de los pliegues del compuesto con respecto al

primer pliegue.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

Ficha 27: Andlisis estatico
en SolidWorks®
ELEMENTO: (Asignacién de la REAPLCI)E'_A‘DO Luis Carrasco
orientacion de los '
pliegues)
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Ng: Gonzalo
Lopez
FECHA: 10/07/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Seleccionamos la orientacion de los pliegues del material compuesto.

DATOS RESULTADOSY ESQUEMAS

FICM - CIDFAE

Luego se cred la malla en con las dimensiones siguientes.
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UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE IN’GENIERI’A CIVILY
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

Ficha 28: Andlisis estatico
ELEMENTO: en Solid Works® ( Crear REAPLOIZR'_A‘DO Luis Carrasco
malla) '
LUGAR: Ambato REVISADO POR; | "g: Gonzalo
Lopez
FECHA: 12/07/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Se define el mallado en tamafio de malla més fino y se seleccionamos las dimensiones
siguientes.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

Densidad de malla

A

B

Malla gruesa

Restablecer

Fino

[+]Paré

»

() Malla estandar

(®) Malla basada en curvatura

FICM - CIDFAE
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4.2  INTERPRETACION DE DATOS

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y

MECANICA
CARRERA DE INGENIERIA MECANICA
Ficha 29: Analisis estatico
ELEMENTO: | en Solid Works® ( Factor REALIZ'_A‘DO Luis Carrasco
. POR:
de seguridad)
LUGAR: Ambato REVISADO POR; | "g: Gonzalo
Lopez
FECHA: 2/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

el factor de seguridad

Luego de que se ha ejecutado el analisis, en resultados damos clic derecho y definimos

Para materiales compuestos se selecciond el criterio de Tsai-Hill.

Luego se escogid la opcion del peor caso a lo largo de todos los pliegues.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

F Asesor..,

Mensajes de Solver..

|G Factor de seguridad

E Definir trazado de factor de sequridad..
&U Definir trazado de tensiones...
ﬁl Definir trazado de desplazamiento...

€ | Definir trazado de deformaciones unitarias...

E)

Mensaje 2]
Los trazados de factores de seguridad se basan en el criterio de errar
empleado. Consulte la ayuda en linea para obtener mas informacidn.
Paso 1de 2 ]

(® Todos

() sélidos seleccionados

> .

& Automatico W
La opcion Automatico utiliza el criterio de error especificado en las
propiedades del material, si se especifica. Consulte la ayuda en linea
para obtener mas informacion.
Opciones compuestas R
Criterios con errores para compuestos

Criterio de Tsai-Hill W
El Criterio de Tsai-Hill se aplica mejor en materiales compuestos que
tienen resistencias de tension y compresion iguales ¥ la tensian
transversal de la fibra se produce principalmente en tension,
Opciones avanzadas #

|:| Establecer Iimite superior para Factor de seguridad

1000

FICM - CIDFAE

Se define luego el factor de seguridad.
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UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

Ficha 30: Analisis estatico
ELEMENTO: | en Solid Works® ( Factor REALIZ’_A‘DO Luis Carrasco
: POR:
de seguridad)
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Md- Gonzalo
Lopez
FECHA: 2/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Se defini6 un factor de seguridad de 2, y se presenta la distribucién del factor de

seguridad sobre las superficies del Twin Boom.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

100000

9,667

83,333
. 10
_ fh.E6T

W33

L 50,00
3,074,314 500

T

- B

. S0

mbre de modela: Ensamblaje TWIN BOOM Luis Tesis
Mombre de estudio: Analisis estitico 1(-Predete minado-)

Tipo de resultado: Factor de sequridad Factor de seguridad]

C tite tio: Autom 3t co

Distribucid h de factor de sequridad: FDS min = 0.44

Criterios con errores para compuestos: Citerio de Tsai-Hill

Pear caso alo largo de todos os pliegues, FDS compuesta min = 230

FICM - CIDFAE
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Los factores de seguridad més bajos se encuentran en los vértices de las costillas
del estabilizador vertical y en otras partes cercanas a las bisagras que unen a las

superficies de control, al igual que en el estabilizador horizontal

El factor de seguridad méas bajo es de 0,44 y se encuentra en una de las costillas
del estahilizador vertical derecho, construida en madera de balsa.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

Ficha 31: Anélisis estatico
ELEMENTO: en Solid Works® ( Factor REALIZ’_A‘DO Luis Carrasco
: POR:
de seguridad)
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Md- Gonzalo
Lopez
FECHA: 2/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Regiones donde el factor de seguridad es mas bajo.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

FICM - CIDFAE

En la grafica siguiente se puede observar la distribucién del factor de seguridad
desde cero hasta cien lo que representa los componentes que mas esfuerzo

soportan. Se puede ver que las costillas del Twin boom tienen factores de
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seguridad por encima de cien lo que significa que son componentes que poco

aportan como elementos estructurales y que bien podrian eliminarse.

Se puede observar ademas que las regiones mas criticas estan en los extremos de
los tubos del boom pero en ninguna zona de estas el factor de seguridad es inferior
a dos.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

Ficha 32: Analisis estatico
ELEMENTO: | en Solid Works® ( Factor REALIZ’_A‘DO Luis Carrasco
) POR:
de seguridad)
LUGAR: Ambato REVISADO POR; | "g: Gonzalo
Lopez
FECHA: 2/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Regiones donde el factor de seguridad toma valores de cero a cien.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

100.000

a6

83,333
_ T5.000
_ B5.667

L 58.333

L 50.000
PHlombre demodela: Ensamblaje TWIN BOOM Luis Tesis L .667
7 Nombre deestudio: Andlisis estatico 1-Predeterminado-)

d Tipo de resultado: Fackor de seguridad Factor de sequridadi
Criterio: Automético

Distribucian de factor de seguridad: FDS min = 0.44

Criterios con errores para comp uestos: Criterio de Tsal-Hill

Peor caso alo largo de todos los pliegues, FDS compue sto min = 23

- 33.333
- 25.000
_ 18.6867

G333

Qoo

FICM - CIDFAE

El factor de seguridad minimo para los componentes con material compuesto es
de 23 y se encuentre en la region de union entre los estabilizadores vertical y

horizontal.
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En la gréfica se muestra en cambio los componentes que superan el factor de
seguridad de 100, y se puede observar que en su mayor parte la piel construida en
materiales compuestos soporta muy bien los esfuerzos. ElI mayor esfuerzo
presente en las superficies de material compuesto son en las uniones entre los
estabilizadores vertical y horizontal y en otras partes cercanas a la union con las

superficies de control.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

ELEMENTO: Ficha 33: Des’pl_azamlento REALIZADO L uis Carrasco
total maximo. POR:
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Md- Gonzalo
Lopez
FECHA: 2/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:
Desplazamiento total del Twin boom.
DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS
LIRES [mnm)
Mombre de mode!oi Ensamblaje TWIN BOOM Lui§ Tesis HEHER)
Ting de resultedor D espiaoamentd extaticn Desplocamientost l 67,04

Escala de deformacion: 3.57514 _ 09

_ 5dand
_ 48,758
. 42664
- 36,569
_ 30474
_ 24,380
_ 18.285
12190

6.055

0.000

FICM - CIDFAE

El desplazamiento maximo es de 73,139mm
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Se procede luego con el analisis con aceleracion lateral de 3,8 para luego analizar

los factores de seguridad.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

Ficha 34: Analisis estatico
en Solid Works® con REALIZADO

ELEMENTO: aceleracion lateral ( Factor POR: Luis Carrasco
de seguridad)
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Ng: Gonzalo
Lopez
FECHA: 4/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Distribucidn del factor de seguridad con aceleraciones laterales.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

FDS

Mombre de modelo: Ensamblaje TWIN BOOM Luis Tesis

Nombre de estudio: Analisis 2-Predete minado-)

Tipo de resultado: Factor de sequridad Factor de sequridad?

Critefio: Automitico

Distribucion de factorde sequidad: FDS min= 1.9

Critefios con erores para compue stos: Criterio de Tsai-Hill

Pent casna lo largo de todos [os pliegues, FDS compuesto min = 13476

10,00

51,60
12297221000

8333

A L7500
1360

. 6 66
. 58,33
_ 5000
. 4667
. 3333
. a0n
. 16667

8333

0.000

FICM - CIDFAE
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En este andlisis los esfuerzos en la piel se incrementan especialmente en la parte
de unio entre el estabilizador vertical y el tubo del boom, el factor de seguridad
mas bajo es de 1,9 y se encuentra en el estabilizador horizontal cerca de la union

con el estabilizador vertical y es en la zona compuesta por madera de balsa.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

Ficha 35: Analisis estatico
. en Solid Works® con REALIZADO .
ELEMENTO: gravedad lateral ( Factor de POR: Luis Carrasco
seguridad)
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Md- Gonzalo
Lopez
FECHA: 4/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Distribucidn del factor de seguridad con gravedad lateral.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

MNombre de modelo: §
Nombre de estudi
Tipo de resultadg
Criterio: Autom
Distribucidn d
Criterios co

Pear caso j

1,350

FICM - CIDFAE
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Se muestra la distribucion del factor de seguridad en las regiones con un factor de
seguridad inferior a 100, con esto se puede apreciar cuales son los componentes
que mayor esfuerzo reciben y que mayor aportan a resistir las cargas, y al igual
que el analisis con la gravedad en el plano horizontal las costillas aportan muy

poco a resistir los esfuerzos producidos en el avién.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

. Ficha 36: Deformacion y REALIZADO .
ELEMENTO: factor de seguridad. POR: Luis Carrasco
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Md: Gonzalo
Lopez
FECHA: 4/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE

DESCRIPCION:

Deformaciones y desplazamientos; Regiones donde el factor de seguridad toma valores
de cero a cien.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

FDS

100.000
91667
(M [12,281421 000
83.333
RER
_ Ga66T
LS
. 0000
. H667
; ambre de modelo: Ensamblaje Tl BOOM Luis Tesis
" Nombre de estudio: Snalisis 2[-Predeterminad o) i
Tipo de resultada: Factor de sequridad Factar de sequridad?
Criterio: Automatico - 50

Distribuci on de factorde sequridad: FDS min = 1.9
Criterios con errores nara compuestos: Crteria de Tsai-Hill
Peor caso alo largo detodos |os pliegues, FOS compuesto min = 13,47

. 16667

l 8333
Qo

FICM - CIDFAE
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Se muestra a continuacion la distribucion del factor de seguridad en las regiones
donde supera valores de cien, con esto se puede decir que la piel del avion soporta

muy bien las cargas producidas en Twin boom.

En este andlisis el factor de seguridad para los componentes de material
compuesto se reduce a 13,48 y esta ubicado en la region de union entre los

estabilizadores horizontal y vertical.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO
FACULTAD DE INQENIERTA CIVILY
MECANICA
CARRERA DE INGENIERIA MECANICA
ELEMENTO: Ficha 37: _Factor de REALIZADO L uis Carrasco
seguridad. POR:
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Md- Gonzalo
Lopez
FECHA: 4/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE

DESCRIPCION:

Distribucidn del factor de seguridad por encima de cien
con gravedad lateral.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

FD%

100,000
o .867
TLIAZT000 BEE
_ 75,000
_ G667
R
. 50000
. H.867
. 3333
MNombre de modelo: Ensamblaje TWIN B OOM Luis Tesis
Mombre de estudio: Analisis 2(-Predeterminado-] _ 25,000
Tipo de resultado: Factor de se guridad Factor de sequridad?
Criterio: Sutomatico  16.667
Distibucidn de factor de sequtidad: FDS min = 1.9
Criterins conerates para compuestos Criterio de Tsai-Hill 8333
Peor caso a lo largo de todos [os plisgues, DS compuesto min = 13476
Qoo




Nombre de modelo: Ensamblaje TAIN BOOM Luis Tesis
Mambre de estudio: Analisis 2[-Predeterminado-]

Tipo de resultad: Desplazamienta estitica Desplazamientos?
Escala de deformacidn: 13,6491

UURES fm)
18,001
I 16501
. 15001
135

. 12001

. 10500
900
150

. 6000

. 4500

FICM - CIDFAE

La deformacion méxima para esta configuracion es de 18mm.
4.3 VERIFICACION DE LA HIPOTESIS

En los analisis realizados al Twin boom del avion gavilan se observé que el factor
de seguridad mas bajo del material compuesto era de 13,48 y se encontraba en la
zona de union de los estabilizadores vertical y horizontal. Ademas los factores de
seguridad mas bajos de todo el Twin boom estaban situados en los componentes
fabricados en madera de balsa, pero también los factores de seguridad mas altos se
encuentran en estos componentes y que superaban valores a cien. Lo que nos
revela que la distribucién de los esfuerzos es muy irregular en las superficies del

Twin Boom, especialmente en los materiales de madera de balsa, por lo que se
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puede concluir que estos componentes no presentan una ventaja en cuanto a la
resistencia estructural y que por el contrario su presencia en el boom del avion es

contraproducente.

Para la demostracion de la hipétesis retiramos algunos componentes de balsa en el

estabilizador horizontal.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INQENIERiA CIVILY
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

Ficha 38: Analisis estatico
ELEMENTO: eliminando algunos REAPLCI)é,.ADO Luis Carrasco
elementos '
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Md: Gonzalo
Lopez
FECHA: 6/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Se eliminan algunas costillas del estabilizador horizontal

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS
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FDS
100,000
7.707.420,000
91667
83333
_ THO00
_ bBBaT
_ 58333
_ S0ooo
- _ 41887
' de modelo: Ensamblaje Tl BO OB Luis Tesis _ 33333
Mambre de estudio Analisis sin castillas gl-Predeterminado-)
Tipo de resuliado: Factor de sequridad Factorde seguridad? _ 25000
Criterio: Automatico
Distribucion de factor de seguridads FDS min = 1.2 _ 16667
Criterios con errores pata compue sto s Criterio de Tsai-Hj
Peor caso a lo largo de todos los pliegues, FDS compSth min = 32.834 Min.: | 1,163 8,333
’ 0.000
Mombre de modelo: Ensamblaje Tk BOOM Luis Tesis
Mombre de estudio: &nalisis sin costillas al-Predeterminado-]
Tipa de resultado: Desplazamiento estatico Desplazamientos1
Escala de deformacidn: 2,76471
URES [mm]
92,973
5,226
T8
_ 63730
. 61,982
_ 54,234
_ 45487
_ 38,733
_ 30,991
| 23,243
15,436
l 7,748
oo

En la ficha anterior se tiene la distribucion del factor de seguridad en las
superficies del Twin boom, con la gravedad en el plano horizontal. Se puede
observar que el factor de seguridad para materiales homogéneos subi6 a 1,2 y para
los materiales compuestos subi6 a 32,88. La deformacion del Twin boom es de
93mm para esta configuraciéon. A continuacion se presentan los componentes que

tienen factores de seguridad inferior a cien.
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UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE IN’GENIERI’A CIVILY
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

.| Ficha 39: Analisis estatico REALIZADO .
ELEMENTO: (Factores de seguridad) POR: Luis Carrasco
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Md- Gonzalo
Lopez
FECHA: 6/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE

DESCRIPCION:

Distribucidn del factor de seguridad hasta el valor de cien.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

100,000
-
[P 91,667
83,333
_ 75000
66667
fombre de modelo: Ensamblaje TWIN BOO M Luis Te sis : _ 5833
Mombre de estudio: Analisis sin costillas gf-Predeterminado-]
Tipo de resultad o: Factor de seguridad Factorde seguridadz 50000
Criterio: Automético
Distribucion de fachor de seguridad: FDS min= 1.2 . H.e67
Criterios con errores para compuestos: Criterio de Tsai-Hill -
Peor caso a lo largo de todos los pliegues, FDS compuesto min = 32,854 % _ 3333
25000
_ 16667

FICM - CIDFAE

En la siguiente ficha se muestra la distribucion del factor de seguridad en las
superficies del Twin boom, en el caso del anélisis con gravedad lateral. Se puede
observar que el factor de seguridad para materiales homogéneos en este caso
subio a 2 y para materiales compuestos subié a 13,8. La deformacion lateral es de
16,7mm.
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UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

Ficha 40: Andlisis estatico
ELEMENTO: | gravedad lateral (Factores REALIZ’_A‘DO Luis Carrasco
. POR:
de seguridad)
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | Mg: Gonzalo
Lopez
FECHA: 6/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE

DESCRIPCION:

Distribucion del factor de seguridad con gravedad lateral.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

FD3
100,000
91,667
83.333
L 75000
. BB.65T
. 9333
L 0.0

. H.687

. 33333

Mombre de modelo: Ensamblaje TN BOOM Luis Tesis
Mombre de estudio: &nalisis sin costillas(-Predeterminado-|
Tipo de resultado: Factor de seguridad Factor de seguridad2
Criterio: Automatico

Distfibucidn de factor de seguridad: FDS min = 2

Criterios con errores para compuestos: Criterio de Tsai-Hill
Peor caso a lo largo de todos los pliegues, FDS compuesto M

. .00

- 16,667

l 8333
0000

BOOM Luis Tesis
tillas[-Predeterminado-
statico Des

URES [mm)
16.749
l 15,353
L 13.857
_ 12562
_ 11166
_ 810
L 8374
L 6973
L 5583

| 4187

2791
139
o000

FICM - CIDFAE
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A continuacion se muestra el peso del Twin boom en la configuracion actual y

también en la configuracion propuesta para la demostracion de la hipotesis.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

. Ficha 41: Pesos del Twin REALIZADO .
ELEMENTO: Boom POR: Luis Carrasco
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Md: Gonzalo
Lopez
FECHA: 6/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Peso del Twin boom en la configuracién actual y en la configuracion propuesta.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

% Ensamblaje TWIN BEQOOM Luis Tesis. SLDASM

Opciones... (kb Ensamblaje TWIN BOOM Luis Tesis,SLOASM

Propiedades de masa de Er laje TWIN BOOM Luis Tesis
Configuracidén: Predeterminado
Sistema de coordenadas: -- predeterminado --

Masa = 16498.11 gramos
Volumen = 15254534.93 milimetros cibicos
Area de superficie = 10322707.08 milimetros cuadrados
Centro de masa: [ milimetros |
X =14.65

¥ =-1401.16
Z=624.52

Opciones..,
Reemplazar las propiedades de masa... Recalcular
Reemplazar las propiedades de masa... Recalcular
Incluir sélidos/componentes ocultos
i D Incluir sdlidos/componentes ocultos
|:| Crear operacion de centro de masa
. Dcrearapera:ién de centro de masa
|:| Mostrar masa de corddn de soldadura
Informar de valores de . [ Mostrar masa de cordén de soldadura
oI g — Predeierminado - Informar de valores de i
. -- predeterminado -- v

coordenadas relativos a:

Pr de masa de Er TWIN BOOM Luis Tesis
Configuracién: Predeterminado
Sistema de coordenadas: -- predeterminado —

Masa = 16102.97 gramos
Volumen = 13091726.87 milimetros cibicas
Area de superficie = 946231171 milimetros cuadrados
Centro de masa: [ milimetros
X=13.10

¥ = -1400.95
Z=624.27

FICM - CIDFAE

Mediante estos analisis se pudo concluir que en el Twin boom del avion Gavilan
la utilizacion de los materiales es totalmente inadecuada especialmente con los
componentes construidos en madera de balsa. Estos materiales en lugar de aportar
en la resistencia de las cargas producidas en el Boom  presentan un
comportamiento contraproducente. Este comportamiento hace que los esfuerzos
se distribuyan inadecuadamente sobre los distintos componentes del empenaje.
Los componentes construidos en materiales compuestos son los que soportan las
cargas. Por esta razon seria recomendable retirar la mayoria de los componentes
internos de la estructura y sustituirlos por elementos mas resistente con el fin de

mejorar la resistencia y rigidez de todo el componente.
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Ademés hay que observar que los factores de seguridad para materiales

compuestos son menores que el minimo de disefio por lo que es recomendable

hacer un redisefio inmediato el Twin boom.

Al retirar algunos componentes internos, y realizar el analisis se observo que el

factor de seguridad sube tanto para los materiales compuesto como para los

materiales homogéneos ademas de reducir cerca de 400g el peso del Twin boom.

Estos valores se presentan en la tabla siguiente.

Tabla 4-13. Factores de seguridad y peso del Twin boom.

Factor de seguridad )
Analisis Estatico Material Material el e Peso
ateriales ateriales | total maximo
homogéneos | compuestos
Configuracion ve?r?irg:lis 0,44 23 73mm
estructural Caraas 16498,1g
anterior 9 1,9 13,48 18mm
laterales
Configuracion vgr?irc?:IZS 1,2 32,88 93mm
estructural Caraas 16102,99
Hipotesis 9 2 13,8 16,75mm
laterales

Fuente: Autor

Mediante este andlisis podemos concluir que con una utilizacion adecuada de los

materiales aeronduticos podemos reducir el peso del Twin boom y optimizar su

comportamiento. Es asi que se demuestra la hipétesis planteada al inicio de la

investigacion.
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CAPITULO V

CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

5.1 CONCLUSIONES

Mediante la envolvente de vuelo graficada se pudo definir que el factor de
carga maximo es critico por maniobra; dentro de esta zona la aeronave soporta
los factores de carga para los que es disefiada y podra operar sin ningln
problema estructural, el valor maximo del factor de carga es de 4,8.

Mediante el andlisis de fluidos dinamico computacional realizado se pudo
definir que las cargas aerodinamicas producidas por el flujo de aire a través
de las superficies del Twin boom toman valores de 70000 Pa y superan los
82000 Pa ademas la distribucion de estos valores es de manera irregular sobre

estas superficies.

La distribucion de los esfuerzos en los elementos es muy irregular debido a
que existen regiones no muy distantes en un mismo componente donde los
factores de seguridad fluctdan desde valores bajos hasta valores muy altos, por
lo que se deduce que la configuracion estructural actual no es la mas
adecuada ni la mas eficiente para soportar los esfuerzos. Las costillas del
Twin boom tienen factores de seguridad por encimas de 100 lo que significa
que son componentes que poco aportan como elementos estructurales. Al
retirar algunos componentes internos del Boom en la demostracion de la
hipdtesis, y realizar el andlisis se observd que el factor de seguridad subid
tanto para los materiales compuesto como para los materiales homogéneos

del Twin boom.

El factor de seguridad més bajo para los componentes construidos en madera
es de 0,44 y se encuentra en una de las costillas del estabilizador vertical

derecho. El factor de seguridad minimo segun el criterio de Tsai-Hill para los
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componentes de material compuesto es de 13,48 y estd ubicado en la region de
unién entre los estabilizadores horizontal y vertical, siendo estos componentes

los que resisten la mayor parte de los esfuerzos que se producen en el Boom
del avion.
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5.2 RECOMENDACIONES

e  Para que los analisis se realicen correctamente es necesario verificar que los
componentes en el ensamblaje no tengan interferencias y que el ensamblaje

este completamente definido.

e Para la asignacion del material compuesto de fibra de carbono a los
componentes construidos con este material, se recomienda crear superficies
en las caras de estos componentes para poder asignar propiedades de

material compuesto a estas superficies.

e Debido al pobre comportamiento estructural de algunos componentes del
Twin boom del avidn, se recomienda eliminar algunos de estos componentes
especialmente los elementos construidos en madera de balsa para disminuir

el peso de la aeronave.

e En vista del excelente comportamiento de los elementos construidos con
materiales compuestos, se recomienda reforzar estos elementos para que

sean estos los que soporten todas las cargas del Twin Boom.

e  Pudimos observar que los factores de seguridad para los componentes
construidos en madera son menores que el minimo de disefio por lo que es

recomendable hacer un redisefio inmediato el Twin boom.
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CAPITULO VI

PROPUESTA

6.1 DATOS INFORMATIVOS
6.1.1 TITULO

Redisefio estructural del Twin Boom del avion no tripulado Gavilan de Centro de
investigacion y desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana con el fin de optimizar

Su peso.
6.1.2 BENEFICIARIO

El Centro de investigacion y desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana es el
principal beneficiario de este trabajo de investigacion debido a que presenta un
estudio detallado del comportamiento del Twin boom con una configuracion
estructural mas ligera y resistente que esta acorde la filosofia de desarrollo de este

centro.
6.1.3 UBICACION

El Centro de investigacion y desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana esta
ubicado en el aeropuerto de Chachoan en Ambato provincia de Tungurahua,

Ecuador.
6.2 ANTECEDENTES DE LA PROPUESTA

Existen varias investigaciones realizadas en el CIDFAE relacionadas a la
optimizacion del peso y el comportamiento de varias partes del avion gavilan y
también del dirigible 27T, una de ellas es la Tesis realizada por Geovanny Pineda
relacionada con la optimizacion del comportamiento de los planos de vuelo del
dirigible 27 T en la cual tuvo muy buenos resultados. A continuacion algunas de

las conclusiones de su investigacion.
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La simulacién de los planos de vuelo del dirigible se los ha hecho en dos

etapas, el analisis CFD 'y luego el anélisis estatico.

Los parametros utilizados para el andlisis estatico son los resultados de carga
obtenidos en el andlisis CFD y los materiales con los que estan construidos los

plano de vuelo del dirigible como son la madera de balsa y el monokote.

La posicion mas critica para los planos de vuelo es la de 45 grados de desfase

con relacion a la direccién del viento.

La presion global méaxima en los planos de vuelo es la resultante de las
componentes axial y transversal representadas por el viento frontal y lateral,

cuya magnitud es de 80588,68Mpa.

La configuracion estructural actual de los planos de vuelo del dirigible no
brinda las garantias necesarias para la seguridad del vuelo del mismo, debido a
que los factores de seguridad son inferiores a 1, en la parte de union entre la

parte fija y la parte movil.

Los valores de esfuerzo producido y los factores de seguridad calculados
mediante el analisis y la técnica manual son resultados muy aproximados, y

con un porcentaje de diferencia méximo del 6,05%.

Las conclusiones de este analisis recomiendan realizar un redisefio inmediato

debido a que algunas zonas de los planos de vuelo del dirigible 27T estan por

debajo del factor de seguridad minimo. La tesis plantea la propuesta como:

Redisefio y simulacion de la estructura de los planos de vuelo del dirigible 27T

del Centro de Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana con la

finalidad de mejorar su comportamiento mecéanico.

Luego del realizar el redisefio, al comparar los resultados efectivamente se

consiguié mejorara al comportamiento mecanico de los planos de vuelo, cuyo

indicador principal es el factor de seguridad alcanzando un margen de seguridad

minimo del 60% con un ligero aumento de la masa.
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6.3 JUSTIFICACION

El redisefio estructural de Twin boom del avion Gavilan es necesario debido a que
en el analisis se verificd que existen algunos componentes que tienen factores de
seguridad inferiores a 1 y se requiere de la intervencion inmediata para mejorar
su comportamiento. Ademas se observé que la distribucion de esfuerzos sobre los
componentes de Twin boom es muy irregular, que existen componentes con zonas
no muy distantes donde los factores de seguridad fluctdan desde los valores mas
bajos hasta los valores mas altos del factor de seguridad, dandonos a entender que

la configuracidn estructural actual es inadecuada e ineficiente.

Debido al pobre comportamiento estructural de algunos componentes del Twin
boom del avion, se recomendd eliminar algunos de estos componentes
especialmente los elementos construidos en madera, para disminuir el peso de la
aeronave Y sustituirlos por compontes con mayor resistencia. Ademas en vista del
excelente comportamiento de los elementos construidos con materiales
compuestos, se recomendo reforzar estos elementos para que sean estos los que

soporten todas las cargas del Twin boom.
6.4 OBJETIVOS
6.4.1 GENERAL

Realizar el redisefio estructural del Twin Boom del avién no tripulado gavilan del
Centro de Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana con la

finalidad de optimizar su peso.
6.4.2 ESPECIFICOS
e Realizar la modelacion de los componentes en un software de disefio

e Definir una configuracion estructural éptima para los componentes del Twin

Boom

e Simular el comportamiento aerodinamico mediante un anlisis de fluidos.
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e Realizar un anélisis estatico del Twin boom.
e Comparar la configuracion propuesta con la actual.
6.5 ANALISIS DE FACTIBILIDAD

El redisefio estructural del Twin boom del avion no tripulado Gavilan fue posible
debido a que el Centro de Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aérea
Ecuatoriana cuenta con las licencias del software SolidWorks® que permite el
analisis CFD y el andlisis estatico muy necesario para el desarrollo de este
proyecto. Ademas este redisefio propuso la utilizacion adecuada de los materiales
aeronauticos utilizados anteriormente y no una incorporacion de nuevos
materiales consiguiendo que la fabricacion de la nueva configuracion no requiera
de la adquisicion de nuevos materiales que reduzcan la factibilidad del proyecto y
eleve su costo. Por cuanto el redisefio propone la eliminacion de algunos
componentes internos se eliminaran también varios procesos en las lineas de
ensamblaje permitiendo también reducir el tiempo de fabricacion de este

componente del avion.
6.6 FUNDAMENTACION
6.6.1 REDISENO DEL ESTABILIZADOR HORIZONTAL.

6.6.1.1 Consideraciones

En base al anélisis realizado, el estabilizador horizontal presenté un factor de
seguridad de los componentes construidos en madera menor a 0,5 en las cercanias
de la union con los estabilizadores verticales, ademas se encuentran factores de
seguridad bajos en los vértices de las costillas y en otras partes cercanas a las
bisagras que unen a las superficies de control, pero a lo largo del estabilizador los
factores de seguridad presentaban valores superiores a 100, debido a que la
distribucion de esfuerzos a lo largo del estabilizador no era uniforme. Se dedujo
que la configuracién estructural actual no es la més adecuada ni la mas eficiente
para soportar los esfuerzos. Las costillas del Twin boom tienen factores de

seguridad por encimas de 100 lo que significa que son componentes que poco
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aportan como elementos estructurales. Mediante este estudio podemos concluir
que en el Twin boom del avion gavilan la utilizacion de los materiales es
totalmente inadecuada especialmente con los componentes construidos en madera
de balsa. Estos materiales en lugar de aportar en la resistencia de las cargas
producidas en el boom presentan un comportamiento contraproducente. A
continuacién las partes de una estructura alar conocida.

Posicion de la

ordenada maxima

Posicion del espesor
maximo

Ordenada méaxima de la linea de curvatura media

L.

Borde de
ataque
(B.A2

Extradés Linea de curvatura media

—_——
—
CERS
E—

Radio de .~
curvatura

Intradds N Borde de

del borde Espesor maximo Cuerda salida
de ataque Sentido del avance (B.S))

Figura 6-1. Partes del perfil alar.
Fuente: (Gararin , 2015)

Nervio superior
— de la costilla
Platabanda superior
de larguero
Larguero trasero (Rear Spar)

Falsa costilla

Falsa costilla —————

Herraje

Costilla Maestra /
Falsa costilla

Puntera de ala
Figura 6-2. Partes de una estructura alar.
Fuente: (Volver, 2015)
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6.6.1.2 Analisis del perfil seleccionado para la construccion de la viga.

Tabla 6-1. Caracteristicas de los perfiles estructurales.

PERFIL

CARACTERISTICAS

USO CONVENIENTE

Placa

Se puede realizar
secciones armadas
cuando no hay perfiles
comerciales laminados,
columnas en cajon y
trabes fabricadas con tres
placas soldadas. Posee
ejes de simetria en los tres
lados

Perfil de seccion rectangular, cuyo
espesor es mucho menor que sus
otras dimensiones. Adecuado para
usos de refuerzo en vigas y para
formar otros perfiles.

Perfil en L

Perfil constituido por dos
placas perpendiculares
entre si que tienen el
mismo grueso. Carece de
ejes de simetria. Tiene las
esquinas redondeadas. Se
une a otro angulo para
formar una seccion
armada.

Barras de armaduras (cuerdas,
diagonales y montantes), puntales
y contravéntelos: Sencillos,
espalda con espalda, o en cajon y
en estrella. Cuando se utilizan
como miembros comprimidos son
propensos al pandeo por torsion.

Perfil en C

Seccion estructural
laminada cuya seccion
transversal es una C y que
tiene un eje de simetria
(eje horizontal, x-x).los
patines son de espesor
variable.

Buen comportamiento estructural.

Se utiliza con otro canal frente a

frente para formar una seccion en

cajon. También se usa en curdas

de armaduras que soportan cargas
de magnitud elevada.

Perfil en |

Seccion estructural
laminada cuya seccion
transversal es una I;
consta de dos placas
horizontales (patines) y
otra perpendicular
(alma).tiene dos ejes de
simetria. Los patines son
angostos y de espesor
variable.

Excelente resistencia estructural.
Se puede formar de la union entre
dos perfiles en C. Esta seccion
dificulta la wunién entre otros
componentes

Fuente: (Askeland, 1998)
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De acuerdo con lo dicho en la tabla anterior el mejor perfil para la construccién de
la viga principal es el perfil en C, porque presenta una buena resistencia
estructural y se la puede utilizar en cajon con la viga secundaria para mejorar la
resistencia del conjunto, ademas de presentar una mejor facilidad para la union

con los deméas componentes y facilidad de construccion.

6.6.1.3 Seleccion del material méas adecuado para la construccién de la viga

principal.

Disefio con aluminio (6061 T6)

Figura 6-3. Aluminio de aviacién.

Fuente: (Ingeniero.es, 2015)
Ventajas

v Poseen buenas propiedades mecéanicas.

v Son abundantes.

v Son reciclables y reutilizables.

v Cada metal tiene unas propiedades especiales para su utilizacién en ingenieria.

v’ Poseen buenas propiedades eléctricas y magnéticas.

v" Se pueden endurecer o ablandar mediante técnicas de fabricacion ain después
de los acabados.

v Uniformidad.

v" Homogeneidad del material
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v’ Casi todos los procesos de fabricacion son aplicables a los metales.

v’ Se puede reutilizar.

Desventajas

v" Se pueden oxidar con las altas temperaturas.
v No son resistentes a la corrosion.
v/ Son mas pesados que otros materiales.

Disefio con materiales compuestos

=

B Matenal Compuesto ®Aluminio ®Titanio WAcero = Otros

Figura 6-4. Materiales compuestos el ala aviacion.
Fuente: (Ingeniero.es, 2015)

Ventajas

v Alta resistencia.
v' Bajo peso.

v Buena flexibilidad.

v" Estabilidad dimensional.
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v

Alta resistencia dieléctrica.

Capacidad de consolidacion de partes.

Resistencia a la corrosion.

Variedad de acabados.

2-8 veces mas resistente que el acero y cuatro veces mas ligero.

Siete veces mas resistente que el aluminio y 1,5 veces mas ligero.

Desventajas

v

v

Existe la creencia de que no son duraderos.

No existe una tradicion de disefio con materiales compuestos.

El coste de fabricacion es elevado.

En algunos casos, existen peligros para la salud en los procesos de fabricacion.

El peligro de fuego puede ser mayor en ciertos materiales.

Parametros de decision

Para la seleccion del material mas adecuado para el disefio de la viga principal del

estabilizador horizontal y alcanzar los objetivos del proyecto, se consideraran los

siguientes parametros de importancia.

X/
L X4

<
<
<
<
o

L X4

X/
L X4

Disponibilidad del material.

Disponibilidad de maquinaria y herramientas para la construccion.
Peso del material.

Costo del material.

Propiedades mecanicas

Facilidad de construccion.

Estética.
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Parametros de puntuacién

Tabla 6-2. Valoracién de los parametros de decisién.

Baja, Mala, poco,

deficiente 0a2
Regular 3a4
Buena 5a7
Muy buena, alta 8al0

Fuente: CIDFAE.

Tabla 6-3. Ponderacion.

Grado de
Parametros de decision Importancia

para el

proyecto
Disponibilidad del 0
material 10% 9 90 90
Disponibilidad de
maquinaria y 0
herramientas para la 10% 6 60 %0
construccion.
Peso del material 35% 7 245 315
Costo del material. 5% 5 25 15
Propiedades 30% 8 240 270
mecanicas
Facilidad _d,e 504 5 30 40
construccion.
Estética. 5% 8 40 40
To =3 0 |

Fuente: CIDFAE.
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6.6.1.4 Disefio de la viga principal del estabilizador horizontal

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

ELEMENTO: Ficha 42: l_)ls_eno de viga REALIZ,.ADO Luis Carrasco
principal POR:
LUGAR: Ambato REVISADO POR: '”g'l_%sgzza'o
FECHA: 13/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Viga principal del estabilizador horizontal

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

15

FICM - CIDFAE

Una vez definido el tipo de material y el perfil adecuado para la construccion de la
viga principal, se plantean medidas tentativas valiéndonos del perfil del
estabilizador, para que la viga tenga mayor resistencia la altura del alma sera la
mayor posible. La longitud de la viga es de 1700mm, que es la longitud del
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estabilizador. La viga estara construida con tres capas de fibra de carbono con las

siguientes caracteristicas

Tabla 6-4. Caracteristicas de las capas de material compuesto.

Numero total de pliegues: 3

Espesor | Angulo | Area | Volumen | Densidad Masa | Peso
Pliegue K
(mm) | (deg) | m2) | (M) | kamr3) | KD
1 0.7 0 0,1236 8,65e-5 1692 0,1464 1’,34
2 0.7 0 0,1236 8,65e-5 1692 0,1464 1’,34
1.44
3 0,7 0 0,1236 8,65e-5 1692 0,1464 N
Fuente: CIDFAE.
Propiedades de material
Tabla 6-5. Propiedades del material.
Referencia de modelo Descripcion Componentes
Nombre: Fibra de
carbono
CIDFAE
Tipo de | Ortotrépico Conjunto de
modelo: elastico superficies
lineal 1(viga
principal 1)
Criterio de | Tsai-Hill
Falla :
Propiedades | Tabla 4-12
del material

Fuente: CIDFAE.
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La carga méaxima aplicada a la viga principal es la del peso total del estabilizador
13,7 Ib multiplicado por el factor de carga maximo del avién producido por

maniobra calculado en la envolate de vuelo que es de 4,8.

Peso total del estabilizador = 13,7lb = 6,23Kg
Fuerza maxima = m. a(Factor de carga)
Fméx = 6,23Kg(9,81)(4,8)
Fméx = 293,37N

Detalles de carga

Tabla 6-6. Detallas de la carga.

Entidades: 1 cara(s)
Tipo: Aplicar
fuerza
Fuerza-1 normal
Valor: -293.36 N
Angulo de fase: 0
Unidades: deg

Fuente: Obtenida del software de simulacion (Autor).

Figura 6-5. Cargas Yy sujeciones en la viga principal.

Fuente: Autor.

124




6.6.1.5 Analisis de la viga principal

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

Ficha 43: Andlisis de la REALIZADO

ELEMENTO: viga principal POR:

Luis Carrasco

LUGAR: Ambato REVISADO POR:

Ing. Gonzalo
Ldpez

FECHA: 15/08/2015 APROBADO POR:

CIDFAE

DESCRIPCION:

Deformacion.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

Nombre de modelo: viga principal 1

Nombre de estudio: Analisis estatico 1(-Predeterminado-)
Tipo de resultado: Desplazamiento estatico Desplazamientos1
Escala de deformacidn: 24

URES (mm]
1,029

0.943

_ 0857
. 0772
. 0.636
_ 0.800

0514

- L 0429
_ 0343

. 0.257
017
0.086

0.000

FICM - CIDFAE

La deformacion méxima de la viga es de 1,029m.
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UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INQENIER[A CIVILY
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

Ficha 44: Andlisis de la
ELEMENTO: viga principal. Factor de REAPL(;E'_A‘DO Luis Carrasco
carga. '
LUGAR: Ambato REVISADO POR; | "g: Gonzalo
Lopez
FECHA: 15/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE

DESCRIPCION:

Factor de seguridad.

DATOS RESULTADOSY ESQUEMAS

Nombre de modelo: viga principal 1

Nombre de estudio: Analisis estatico 1[-Predeterminado-)

Tipo de resultado: Factor de seguridad Factor de seguridadi

Criterios con errores para compuestos: Criterio de Tsai-Hill

Peor caso a lo largo de todos los pliegues, FDS compuesto min = 35.585

500.000

458,333
416.667

_ 375000
| 333333
291667
h 250,000
| 208333
_ 166,667
. 125,000
_ 83333

I 21,667
0000

FICM - CIDFAE

El factor de seguridad para la viga construida con tres capas de fibra de carbono es
alto por lo que se puede disminuir ain mas su peso, ademas la deformacion
maxima es de 1,029mm que es una deformacion de alrededor del 0,06% que es

muy bajo. A continuacion tratamos de optimizar el peso de la viga afiadiendo

agujeros para alivianar el peso.
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= UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INQENIERIA CIvVILY
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

.| Ficha 45: Optimizacion de REALIZADO .
ELEMENTO: la viga principal. POR: Luis Carrasco
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Mg- Gonzalo
Lopez
FECHA: 17/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Optimizacidon del peso de la viga principal.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

FICM - CIDFAE

Agregamos 10 agujeros para alivianar el peso a lo largo de toda la viga.
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Tabla 6-7 Caracteristicas de las capas del material compuesto.

Numero total de pliegues: 3

Espesor | Angulo | Area | Volumen | Densidad
Pliegue Masa(kg) | Peso(N)
(mm) (deg) | (m™2) | (Mm”3) | (kg/m~3)
1 0.7 0 0,096 6,72e-5 1692 0,1138 1,12N
2 0.7 0 0,096 | 6,72e-5 1692 0,1138 1,12N
3 0,7 0 0,0,96 | 6,72e-5 1692 0,1138 1.12N

Fuente: CIDFAE.
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Ficha 46: Analisis de la
ELEMENTO: viga principal. REALIZ’_A‘DO Luis Carrasco
L) POR:
Deformacion
LUGAR: Ambato REVISADO POR; | "g: Gonzalo
Lopez
FECHA: 17/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:
Optimizacion del peso de la viga principal.
Deformacion.
DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS
Mombre de modelo: viga principal 1
Mombre de estudio: Analisis estatico 1j-Predeterminado-)
Tipo de resultado: Desplazamiento estatico Desplazamientos?
Escala de deformacidn: 24
LIRES [mrm]
1,507
I 1,381
. 1256
- 1130
o .o
_ 0&79
075
_ 06X
- Q.02
_ 0
2.251
Q128
Q.00

FICM - CIDFAE

La deformacion maxima de la viga es de 1.507 y es alrededor de 5 décimas de

milimetro mayor que la deformacidn de la primera configuracion.
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Ficha 47: Analisis de la
ELEMENTO: viga principal. Factor de REAPL(;E'_A‘DO Luis Carrasco
seguridad. '
LUGAR: Ambato REVISADO POR; | "g: Gonzalo
Lopez
FECHA: 17/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:
Optimizacion del peso de la viga principal
Factor de seguridad
DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS
Maombre de modela: viga principal 1
Mombre de estudio: Analisis estatico 1[-Predeterminada-)
Tipa de resultada: Factor de sequridad Fackar de seguridadi
Criterios can errares para compuestas: Criterio de Tsai-Hill
Peor caso a o largo de todos los pliegues, FDS compuesto min = 15,739
FDS
500,000
456,333
416,667
. 375000
. 133333
. 201,667
. 250000
REE
. 166,667
. 125000
BEEREE
I 41,667
000
FICM - CIDFAE

Para esta configuracion el factor de seguridad es de 15,8. Lo suficientemente alto
para para el factor de seguridad minimo permitido, pero la de formacion es la
adecuada para mejorar la rigidez de la estructura con respecto a la configuracion

anterior.
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6.6.1.6 Costillas del estabilizador

Figura 6-6. Costillas del estabilizador horizontal actual.
Fuente: CIDFAE

En la configuracion actual ademas de incluir una viga principal y una secundaria
para soportar las cargas del estabilizador en lugar de los largueros de la

configuracion anterior, se aumenta de diametro de los agujeros para aliviar peso.

Figura 6-7. Costilla propuesta para el estabilizador horizontal.
Fuente: CIDFAE.

A continuacion se realiza el analisis del estabilizador para determinar el nimero

optimo de castillas a lo largo del estabilizador.

Empezamos con la viga secundaria que tendra caracteristicas parecidas a la viga
principal.
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.| Ficha 48: Viga secundaria REALIZADO .
ELEMENTO: estabilizador horizontal POR: Luis Carrasco
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Mg- Gonzalo
Lopez
FECHA: 20/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Dimensiones de la viga secundaria

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

FICM - CIDFAE

Ubicamos las costillas a una misma distancia y dejamos espacio suficiente para

los servomotores del timén de profundidad.
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Ficha 49: Vigas y costillas
ELEMENTO: del estabilizador REALIZ’_ADO Luis Carrasco
. POR:
horizontal.
. . Ing. Gonzalo
LUGAR: Ambato REVISADO POR: Lopez
FECHA: 23/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Estabilizador horizontal.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

FICM - CIDFAE
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6.6.1.7 Timén de profundidad

El perfil del timon de profundidad nace de la ultima tercera parte del perfil
aerodinamico utilizado para el estabilizador horizontal. La viga tiene un perfil en

C semejante a la viga del E H.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INQENIERTA CIVILY
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

.| Ficha50: Perfil y viga del REALIZADO .
ELEMENTO: timén de profundad. POR: Luis Carrasco
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Mg- Gonzalo
Lopez
FECHA: 27/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Timon de profundidad.

DATOS RESULTADOSY ESQUEMAS

FICM - CIDFAE
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6.6.1.8 Costillas del timon de profundidad

Las costillas del timén de profundad fueron alivianadas mediante orificios. El
numero de costillas es el mismo que la configuracion anterior. EI material con el

que se analizo es de fibra de carbono, tanto para la viga, las costillas y la piel.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO
FACULTAD DE INQENIERiA CIVILY
MECANICA
CARRERA DE INGENIERIA MECANICA
) Ficha 51: Costillas del REALIZADO .
ELEMENTO: timon de profundad. POR: Luis Carrasco
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Nd- Gonzalo
Lopez
FECHA: 27/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Timon de profundidad.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

FICM - CIDFAE
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6.6.1.9 Ensamblaje del estabilizador horizontal con el timon de profundidad

Tabla 6-8 Ensamblaje del estabilizador horizontal con sus timones de profundidad vy las

caracteristicas del material de cada componente.

Capas de | Espesor Densidad
Componentes | Cantidad | Material | material de cada
(kg/m~3)
compuesto | capa(mm)
Viga .
principal del 1 Fibra de 3 0.7 1692
carbono
E.H.
Viga .
secundaria 1 Fibra de 2 0.7 1692
carbono
E.H.
Costillas .
internas del 7 Fibra de 2 0.7 1692
carbono
E.H.
Costillas Aluminio
laterales del 2 - - 2700
El. 6061T6
Piel del E.H. 1 Fibra de 2 0.7 1692
carbono
Viga del .
timon de 2 Fibra de 2 0.7 1692
carbono
profundad
Costillas del .
timon de 16 Fibra de 2 0.7 1692
carbono
profundad
Piel del .
timon de 2 Fibra de 2 0.7 1692
carbono
profundad

Fuente: CIDFAE vy autor.
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6.6.1.10 Cargas aplicadas al estabilizador horizontal.

Las cargas aplicadas al estabilizador horizontal son las producidas por las
aceleraciones por maniobra dadas por el factor de carga calculado en la
envolvente de vuelo, este factor es 4,8. La gravedad méaxima aplicada al
estabilizador es de 47m/s"2 perpendicular al plano horizontal. Ademas para
simular la presencia de los servomotores y las cargas que se producen en el
estabilizador afiadimos como fuerza el peso multiplicado por el factor de carga en

el sitio de sujecion del servomotor.
Peso del servo 0,62lb = 0,282kg
Fservo = m.a.(factor de carga)
Fservo = 0,282Kg(9,81m/s?)4,8 = 13,27N

Otra carga aplicada al estabilizador es la carga de presiones producida por el flujo
de aire a través del estabilizador cuando el avidn esta en vuelo. Para determinar el
valor de esta carga es necesario hacer un analisis de fluidos con todos los
componentes del avion, pero como estamos en proceso de disefio utilizaremos los
valores méximos de carga de presiones obtenidos en analisis de fluidos de la
configuracion anterior. Estos valores son de 555N /m? para el estabilizador y de

330N /m? para el timén de profundidad.

Tabla 6-9 Detalle de cargas en el estabilizador horizontal.

Aceleraciones:  9,81m/s?
Fuerzas por
servomotores :  13,27N c.u.
Aceleraciones 555N /m?
Fuerzas (servo) 5 para el
., Presion por estabilizador
Presion por fluidos : y de
fluidos 330N/m2
para el
timon de
profundidad.
Unidades: S.L

Fuente: Autor.
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6.6.1.11 Andlisis estatico del estabilizador horizontal

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

] Ficha 52: Analisis del REALIZADO .
ELEMENTO: estabilizador horizontal. POR: Luis Carrasco
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'N9- Gonzalo
Lopez
FECHA: 2/09/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Proceso de analisis del estabilizador horizontal.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS
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Nombre de modelo: Ensamblaje Twin Boom propuesta otra vez
Nombre de estudio: menor costillas(-Predeterminado-)

Tipo de resultado: Desplazamiento estitico Desplazamientos1
Escala de deformacidn: 27,7096

URES (mm)
£.705
l 6146
_ 5.588

. 5029

_ 4470

L 3.911

H 3.353
27w

. 2,235
_ 1.676
1.118

0.559

0.000

FDS
1e+003

Nombre de modelo: Ensamblaje Twin Boom propuesta otra vez a17
Nombre de estudio: menor costillas-Predeterminado-)
Tipo de resultado: Factor de seguridad Factor de seguridadi a33
Criterio: Automatico
Distribucién de factor de seguridad: FDS min = 16 750
Criterios con errores para compuestos: Criterio de Tsai-Hill T
Peor caso a lo largo de todos los pliegues, FDS compuesto min = 22,705 667

FICM - CIDFAE

El estabilizador horizontal disefiado con 7 costillas internas de fibra de carbono y
dos costillas laterales de aluminio 6061T6, segun el analisis realizado presento
una deformacion maxima de 6,705 mm con un factor de seguridad de 16 para las
costillas de aluminio y de 22 para materiales compuestos. Estos factores de

seguridad son altos, pero las deformaciones se pueden considerar importantes si
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tomamos en cuenta que necesitamos rigidez en los componentes del avion para
evitar vibraciones excesivas. A continuacion afiadimos dos costillas, una a cada
lado del estabilizador horizontal para reducir la deformacién. Las fuerzas

aplicadas y los materiales son los mismos.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INQENIERTA CIVILY
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

.| Ficha 53: Optimizacion del REALIZADO .

ELEMENTO: estabilizador horizontal. POR: Luis Carrasco

LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Md- Gonzalo

Lopez
FECHA: 6/09/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:
Analisis del estabilizador horizontal con nueve costillas de fibra de carbono en su
interior.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS
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Nombre de modelo: Ensamblaje Twin Boom propuesta otra vez
Nombre de estudio: Analisis estatico 1(-Predeterminado-)

Tipo de resultado: Desplazamiento estatico Desplazamientos1
Escala de deformacidn: 27,7408

URES (mm)

4,300

-

- 3.583

. 3225
_ 2867
. 2508
M 2150
- BEREA
L 143
_ 1075
o7

0358

0.000

FDS

Mombre de modelo: Ensamblaje Twin Boom propuesta otra vez

Mombre de estudio: Andlisis estatico 1(-Predeterminado-]

Tipo de resultado: Factor de seguridad Factor de seguridadl

Criterio Automatico

Distribucidn de factor de seguridad: FDS min = 16

Criterios con errores para compuestos: Criterio de Tsai-Hill

Peor caso a lo largo de todos los pliegues, FDS compuesto min = 22,529

FICM - CIDFAE

En esta nueva configuracion con nueve costillas internas de fibra de carbono y dos
costillas laterales de aluminio 6061T6, el estabilizador horizontal tubo una
deformacion maxima de 4,3 mm, un factor de seguridad de 16 en el aluminio y de
22,83 para materiales compuestos. Con esta configuracion se aumenta la rigidez
del estabilizador y se mantiene factores de seguridad altos. En el timon de

profundidad actual que mantiene el mismo nimero de costillas que el anterior
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Twin boom y que para la optimizacion del peso se realizé orificios en las costillas
no presentd inconvenientes con el factor de seguridad y mostro un
comportamiento adecuado en cuanto a resistir las cargas favoreciendo la rigidez

en el estabilizador.

6.6.2 OPTIMIZACION DEL ESTABILIZADOR VERTICAL.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

ELEMENTO: Ficha 5_4_: ModeIaC|_on del REALIZ,.ADO Luis Carrasco
estabilizador vertical. POR:
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Mg- Gonzalo
Lopez
FECHA: 10/09/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Estabilizador vertical.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

El perfil alar utilizado para la construccion del estabilizador

Vista lateral y dimensiones del estabilizador vertical.

las del estabilizador v...

Para la construccion de la viga principal del estabilizador se traz6 en el perfil alar las
dimensiones tentativas de la viga.
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Igualmente para la viga secundaria se traza las dimensiones en el perfil alar

98 Costillas del estabilizador v...

La configuracion actual del estabilizador vertical mantiene el mismo nidmero de
costillas del Twin boom anterior pero el material con el que estaran construidos sera de
fibra de carbono en lugar de madera de balsa.
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Para la optimizacion del peso de las costillas del estabilizador vertical se han realizado
orificios al igual que en las costillas del estabilizador horizontal.

Para la optimizacion del peso en el tubo boom en cola, al igual que en los otros
componentes se han integrado agujeros de alivianar el peso.
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FICM - CIDFAE

6.6.2.1 Timon de direccion

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INQENIERTA CIVILY
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

) Ficha 55: Modelacion del REALIZADO .
ELEMENTO: timén de direccion. POR: Luis Carrasco
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Md- Gonzalo
Lopez
FECHA: 15/09/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Timon de direccién.

DATOS RESULTADOSY ESQUEMAS

Perfil del timdn de direccion

S
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Costilla del timén de direccién.

—— P

Viga y costillas del timon de direccion.

Ensamblaje timdn de direccion.

FICM - CIDFAE
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Tabla 6-10 Materiales utilizados en el estabilizador vertical.

Estabilizador vertical:

Capas de | Espesor Densidad
Componentes | Cantidad | Material | material de cada
(kg/m~3)
compuesto | capa(mm)
Viga .
principal del 1 Fibra de 2 0.7 1692
carbono
E.V.
Viga .
secundaria 1 E;EL%:E 2 0.7 1692
E.V.
Costillas .
internas del 12 Fibra de 2 0.7 1692
carbono
E.V.
Piel del E.V. 1 Fibra de 2 0.7 1692
carbono
Viga del .
timon de 1 Fibra de 2 0.7 1692
) ., carbono
direccion
Costillas del .
timén de 10 | Fibrade 2 0.7 1692
. ., carbono
direccion
Piel del .
timon de 1 Fibra de 2 0.7 1692
. ., carbono
direccion
Tubo boom Aluminio
en cola ! 6061T6 ) ) 2700

Fuente: Autor.
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6.6.2.2 Cargas aplicadas al estabilizador vertical

Las cargas aplicadas al estabilizador vertical al igual que en el horizontal son las
aceleraciones por maniobra, pero las mas criticas para el estabilizador son las
aceleraciones que se producen lateralmente, el factor de carga para las

aceleraciones laterales es de 3,8.

Ademas para simular la presencia de los servomotores y las cargas que se
producen en el estabilizador afiadimos como fuerza el peso multiplicado por el

factor de carga en el sitio de empotramiento del servo.
La fuerza lateral es:
Servo 0,62lb = 0,282kg
Fservo = m.a.(factor de carga)
Fservo = 0,282Kg(9,81m/s?)3,8
Fservo = 10,51N

Mientras que la fuerza en direccion perpendicular al plano horizontal es

unicamente el peso del servo.
Peso = 0,282Kg(9,81m/s?)
Peso = 2,77N

Otra carga aplicada al estabilizador es la carga de presiones producida por el flujo
de aire a través del estabilizador cuando el avion esta en vuelo. Para determinar el
valor de esta carga es necesario hacer un andlisis de fluidos con todos los
componentes del avion, pero como estamos en proceso de disefio se utilizo los
valores méximos de carga de presiones obtenidos en los anélisis de fluidos de la
configuracion anterior. Estos valores son de 555N /m? para el estabilizador y de

330N /m? para el timon de direccion.
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Detalles de cargas.

Tabla 6-11 Detalle de las cargas aplicadas al estabilizador horizontal.

Aceleraciones: Lateral
37,28m/s?
Gravedad
9,81m/s?
Fuerzas por Lateral
. 10,51N
Aceleraciones servomotores :

Fuerzas (servo) Por
Presién por gravedad
fluidos 2,77N

Presion por Importado
fluidos : del andlisis
de fluidos
Sistema de Sl
unidades
Fuente: Autor.
1059, 91
- 1000.00
- 777.78
555.56
333.33
111.11
F-111.11
- -333.33
-555.56
- -777.78
-1000.00
Relative Pressure [Pa]
Surface Plot 1: contours
@

Figura: 6-1 Presion relativa en el estabilizador vertical de la configuracion anterior.

Fuente: Autor.
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6.6.2.3 Andlisis estatico del estabilizador vertical.

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

| Ficha 56: Analisis estatico REALIZADO .
ELEMENTO: del estabilizador vertical. POR: Luis Carrasco
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Md: Gonzalo
Lopez
FECHA: 25/09/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Estabilizador vertical.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

Nombre de modelo; Ensamblaje Twin Boam propuesta
Mambre de estudio: ndlisis estitico 2¢Predeterminad
Tipo de malla; Malla mixta

otra vez para establiz vertical
-
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Nombre de modelo: Ens'amblaje'Twin Boom propuesta otra vez para establiz vertical
MNombre de estudio: Analisis estatico 2(-Predeterminado-)
Tipo de resultado: Desplazamiento estatico Desplazamientos1
Escala de deformacién: 11.7011
URES {mm)
7.401
6,785
. 6163
- 5.551
- 4934
- 4317
H, 3.701
3084
. 2467
- 1.850
1.234
0.617
0.000
Nombre de modelo: Ensamblaje Twin Boom propuesta otra vez para establiz vertical
Nombre de estudio: Analisis estatico 2(-Predeterminado-)
Tipo de resultaqo_: Factor de seguridad Factor de seguridad1
Criterio: Automatico
Distribucidn de factor de seguridad: FDS min = 3.7
Criterios con errores para compuestos: Criterio de Tsai-Hill
Peor caso a lo largo de todos los pliegues, FDS compuesto min = 13.573
FDS
10,000,000
9,166,666
8,333,333
_ 7,500,000
. 6.666,667
.~ 5833333
H, 5,000,000
_ 4.166,667
. 3.333333
. 2,500,000
- 1.666,667
l 833.333
0.000
FICM - CIDFAE

La deformacion maxima producida en el estabilizador vertical para esta
configuracion es de 7,4mm y el factor de seguridad es de 3,7 para los materiales
construidos en aluminio y de 13,57 para los componentes construidos en

materiales compuestos.
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6.6.3 ANALISIS DE FLUIDOS DEL NUEVO TWIN BOOM

UNIVERSIDAD TECNICA DE AMBATO

FACULTAD DE INGENIERIA CIVIL Y
MECANICA

CARRERA DE INGENIERIA MECANICA

ELEMENTO: Ficha 57: Analisis CFD. REAPL(;ZR'_A‘DO Luis Carrasco
LUGAR: Ambato REVISADO POR: '”g'l_%sgzza'o
FECHA: 28/08/2015 APROBADO POR: CIDFAE

DESCRIPCION:

Anélisis de fluidos del avion con la nueva configuracion del Twin boom.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

Twin Boom

Avibn gavilan con el Twin boom propuesto.

Dominio computacional.
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[szeandConditions 4
&, 35m %
8, < I
& m %
@ n Em ]
@, 35m E
8, ion il

@ uav simulacion CFD propu...

Trayectoria del aire a través de los componentes del Twin boom.

1116, 36

- -116.56
- -336.67
- -557.78
- -778.849

- -1000.00
Relative Prezture [Pa]

Surfa¢e Plot 1: contours
diw Trajectaries 1
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1167, 46
- 880.00

- 763.84
- 547.78

K}
- 3306
- -557.78
- -778.88
- -1000.00

Relative Pressure [Fa]
SurfaceRlgt 1: contours
Flow Trajectimigs 1

Distribucion de la presion de fluidos sobre las superficies del Twin boom.

1164, 86
- 990.00
- 70571
- 42143
- 13714
- -147.14
- -431.43
- 715871

- -1000.00
Relative Pressure [Pa]

Surface Plot1: cantours
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1057, 35
- 950.00

- 70671

- 42143
- 13714
- -147.14
- -431.43
- -715.71

- -1000.00
Relative Pressure [Pa]

- 990.00

- 705.71

- 421.43
- 137.14

- -147.14

- -431.43

-T15.71

- -1000.00
Eelative Pressure [Pa]

ace Plot1: cg

FICM - CIDFAE

6.6.3.1 Cargas de presion de fluidos

Las cargas de presion de fluidos se importaron desde el analisis en Flow

Simulation al anélisis estatico.
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Opciones | Incluir efectos térmicos/de fluidos | Comentario

Opciones térmicas
'Z§' Introducir temperatura

'-::'Temperaturas del estudio térmico

1

Para cada intervalo no lineal, utilizar la temperatura

-:_i_'Temperatura desde SolidWorks Flow Simulation

Mombre del modelo de SolidWorks
Mombre de configuracidn
Temperatura desde intervalo:

Temperatura de referencia

298 i
para deformacian nula: Kehvini) hd

Presiones desde un analisis de fluidos
Indluir cargas de presién desde SolidWorks Flow Simulation

C\Users\VERTIGO 231\Desktopiotra vez Tesis\SIMU

Mombre del modelo de SolidWorks : wav simulacion CFD propuesta otra
Mombre de configuracién : Analisis 1

N° de iteraciones 106

(®) Usar presion de referencia (equidistancia) en el archivo fld 75200 M/m~2

() Definir presién de referencia (equidistancia)

D Ejecutar como estudio heredado (excluir tensidn de cortadura)

Cancelar Aplicar Ayuda

Figura: 6-2 Importacién de cargas de presion de fluidos al analisis estatico.

Fuente: Autor.

6.6.4 ANALISIS ESTATICO DEL TWIN BOOM.

El factor de carga de 4,8 esta en direccion de la gravedad. Para simular la
presencia de los servomotores y el efecto que tienen en el Twin boom se
colocaron las fuerzas producidas en los lugares de empotramiento. Las
magnitudes de estas cargas son las mismas que se pusieron para los analisis de los
estabilizadores horizontal y vertical anteriores. La fuerza producida en los

empotramientos de los servomotores es:
Servo 0,62lb = 0,282kg
Fservo = m.a. (factor de carga)
Fservo = 0,282Kg(9,81m/s?)4,8
Fservo = 13,27N
Las caracteristicas de los materiales son las establecidas en los anteriores analisis,

tanto para el estabilizador vertical como para el estabilizador horizontal, Para los
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tubos del Boom el material con el que estan construidos son de fibra de carbono
de 5 capas, con el que se mejora la resistencia y rigidez con respecto al aluminio
6061T6.

Detalles de carga

Tabla 6-12 Detalle de las cargas aplicadas al Twin boom.

Aceleraciones: 47m/s?
Q* Analisis con gravedad lateral (-Predeterminado-)
% Piezas
El?; Conexiones
T2 Conectores FUEFZ&S por
g C?ntactos entre componentes 13’2 7N
- Sujecones servomotores :

=] Cargas externas
b Gravedad-1 (wvariable:)
J_ Fuerza-1 (:Total: -2.77 M:)
- Fuerza-2 (:Total: 2.77 N:)
4 Fuerza-5 (:Total: 10.51 N3
& Fuerza-9 (:Por elemento: 10.51 N:)
.4 Fuerza-10 (:Total: -2.77 M:)

-4 Fuerza-11 (:Total: -10.51 ;) PreSK')n por |mpOI’tadO

& Fuerza-12 (:Total: -2.77 M) .
-4 Fuerza-13 (Total: 10.51 Ni) del analisis

-4 Presion de fluidos ﬂUIdOS .
4 Tensién de certadura de fluido en X de ﬂUIdOS
_L Tensién de cortadura de fluido en ¥
@IM-*;ILE”SIDH de cortadura de fluido en Z SiStema de SI
unidades

Fuente: Autor.
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| Ficha 58: Analisis estatico REALIZADO .
ELEMENTO: del Twin boor. POR: Luis Carrasco
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | 'Md- Gonzalo
Lopez
FECHA: 3/10/2015 APROBADO POR: CIDFAE
DESCRIPCION:

Pasos del andlisis estatico del Twin boom.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

Mombre de modelo: Ensamblaje Twin Boom propuesta otra vez para CFD todo
Mombre de estudia: Andlisis estitico 1(-Predeterminada-]
Tipo de malla: Malla mixta
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Mormbre de modela: Ensamblaje Twin Boom propuesta otra vez para CFD todo

Mombre de estudio: Analisis estatico 1[-Predeterminado-]

Tipo de resultado: Desplazamiento estatico Desplazamientosi

Escala de deformacidn: 3.94306

URES [mm]

L 19850

23,840

21,545

_ 17.855
_ 15960
_ 13,965
_ 11.870
_ 9.5975
_ TS0
_ 5.565
3,980

1,995

0.000

Mombre de modelo: Ensamblaje Twin Boom propuesta otra vez para CFD todo
Mombre de estudia: Andlisis estitico 1[-Predeterminado-)

Tipo de resultado: Factor de seguridad Factor de sequridadi

Criterio: Automatico

Distribucidn de factor de seguridad: FDS min = 3.3

Criterios con errores para compuestas: Criterio de Tsai-Hill

Pear caso a lo largo de todos los pliegues, FDS compuesto min = 8164

FD%

1,000,000
16,667

833,333

_ 750,000
_ BBA.GET
_ 583333
_ 500,000
_ 6667
_ 333333
. 250,000

_ 166,667

l 83333
o000

FICM - CIDFAE

La deformacion méxima del Twin boom para esta configuracion es de 23mm, el
factor de seguridad para materiales homogeéneos es de 3,3 y el factor de seguridad
para materiales compuestos es de 8.16, estos valores no estan por debajo de los
factores minimos de disefio por lo que esta configuracion soportara correctamente

las cargas en estas direcciones.
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6.6.4.1 Analisis estatico con factor de carga lateral

Los materiales para este analisis se mantienen, también las cargas de presion de
fluidos, las aceleraciones son: la gravedad y las aceleraciones laterales de valor
3,8 (g’s). Para simular la presencia de los servomotores y las cargas que se
producen en los estabilizadores afiadimos como fuerza el peso multiplicado por el

factor de carga en el sitio de empotramiento del servo. La fuerza lateral es:
Servo 0,62lb = 0,282kg
Fservo = m.a.(factor de carga)
Fservo = 0,282Kg(9,81m/s%)3,8
Fservo = 10,51N

Mientras que la fuerza en direccion perpendicular al plano horizontal es

unicamente el peso del servo 2,77N.

Tabla 6-13 Detalle de cargas sobre el Twin boom.

Aceleraciones: ~ Lateral
(3 Cargas externas 37,28m/5'2
b Gravedad-1 (variable) Gravedad
----- 4 Fuerza-1 (iTatal: -2.77 N
----- & Fuerza-2 (Total: 277N) 9,81m/s?
----- 4 Fuerza-3 (iTotal: 1051 N:)
----- 4 Fuerza-8 (:Por elemento: 10.5 Fuerzas por
----- 4 Fuerza-10 (:Total: -2.77 M;) servomotores : Lateral
----- 4 Fuerza-11 (Total: -10.51 ) 10’51[\] por
----- 4 Fuerza-12 (:Total: -2.77 M;) d d
----- 4 Fuerza-13 (Total: 10.51 N grave a
----- L Presian de fluidos 2,77N
----- 4 Tension de cortadura de fluic
----- 4 Tension de cortadura de fluic PreSién or
----- 4 Tension de cortadura de fluiou en e p Import’aFj(_)
fluidos : del analisis
de fluidos

Fuente: Autor.
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Ficha 59: Analisis estatico REALIZADO

ELEMENTO: Luis Carrasco

del Twin boom POR:
LUGAR: Ambato REVISADO POR: | N8 Gonzalo
Lopez

FECHA: 10/10/2015 APROBADO POR: CIDFAE

DESCRIPCION:

Analisis estatico con aceleraciones laterales.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

Mombre de modelo: Ensamblaje Twin Boom propuesta otra wez para CFD todo

Mombre de estudio: &nalisis con gravedad lateral[-Predeterminado-)

Tipo de resultado: Desplazamiento estitico Desplazamientos1

Escala de deformacidn: 258714 WIRAES (i)

10,956

10,043
- 9130
. G217
_ T304
. 6391
_ 5478
_ 4565
. 3.852
. 2739
1826
0913

0.000

Mombre de modelo: Ensamblaje Twin Boom propuesta ofra wez para CFD todo
Mombre de estudio: Analisis con gravedad lateral-Predeterminado-]

Tipo de resultado: Factor de sequridad Factor de seguridad]

Criterin: Automético

Distribucidn de factor de seguridad: FDS min = 1.6

Criterins con errores para compuestos: Criterio de Tsai-Hill

Peor caso a lo largo de todos los pliegues, FO'S compuesto min = 12,691

1.614
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Eaa

3-@ Ensamblaje pro...

1.614

O

FICM - CIDFAE

La deformacion méxima del Twin Boom es de 10,96mm y el factor de seguridad
para los materiales homogéneos es de 1.61, para materiales compuestos es de
12.69, El factor de seguridad para el componente construido en aluminio esta por

debajo del factor de seguridad minimo permitido.

Para solucionar este problema se aumentd el espesor del componente y de las
costillas laterales del estabilizador horizontal para aumentar la resistencia en esta

Zona.

Se mantiene para este andlisis los mismos materiales, las mismas condiciones de
carga y las cargas por presion de fluidos, la Unica modificacion es el amento del

espesor en los componentes indicados.
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ELEMENTO:

Ficha 60: Desplazamientos
y factor de seguridad

REALIZADO
POR:

Luis Carrasco

LUGAR:

Ambato

REVISADO POR:

Ing. Gonzalo

Lopez

FECHA:

18/10/2015

APROBADO POR:

CIDFAE

DESCRIPCION:

Desplazamientos y factor de seguridad después de las modificaciones.

DATOS RESULTADOS Y ESQUEMAS

Mombre de modelo: Ensamblaje Twin Boom propuesta otra wez para CFD todo
Mombre de estudio: Snalisis con gravedad lateral[-Predeterminado-]
Tipo de resultadao: Desplazamiento estitico Desplazamientos]

Escala de deformacidn: 22,4505

Mombre de modelo: Ensamblaje Twin Boom propuesta ofra vez para CFD todo
Mombre de estudio: Analisis can grawedad Iateral[-Predeterminado-)
Tipo de resultado: Factor de sequridad Factor de seguridad

Criterio: Automatico

Distribucidn de factor de seguridad: FD S min = 2.4
Criterios con errares para compuestos: Criterio de Tsai-Hill
Peor caso a lo largo de todos los pliegues, FDS compuesto min = 12,729

FDS

URES [mm]

12499

11.457

- 10416
_ 8374
_ 8333
L T.291
| 6.250
_ 5.2
- 4168

_ 3128

2083

1.042

0.000

100,00

91.67

83.33

_ 7500
. BRET
. 56.33
_ 5000
o 8T
o 3333
- 2500

. 1687

8.33

000

FICM - CIDFAE
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6.6.5 COMPARACION DE LAS CARACTERISTICAS DEL TWIN
BOOM ACTUAL CON LA CONFIGURACION PROPUESTA

Tabla 6-14. Comparacion de las caracteristicas del Twin boom actual con el propuesto.

Factor de seguridad )
Analisis Estatico Material Materiales | DCsPlazamiento | o o
aterl,a es ateriales total maximo
homogéneos | compuestos
. » Cargas
Configuracion "9 0,44 23 73mm
verticales
estructural Caraas 16498,1g
anterior 9 1,9 13,48 18mm
laterales
. » Cargas
Configuracion "9 3,3 18,16 23mm
verticales
estructural Caraas 14734,99
propuesta 9 2,4 12 12,5mm
laterales
Fuente: Autor
% Ensamblaje TWIN BOOM Luis Tesis.SLDASM % Ensamblaje Twin Boom propuesta otra vez para CFD todo,
Opciones... Opciones..
Reemplazar las propiedades de masa... Recalcular Reemplazar las propiedades de masa... Recalcular
In(luir solidos/componentes ocultos Incluir sélidos/componentes ocultos
[l crear operacisn de centro de masa
["IMastrar masa de cordén de soldadura ["] Mostrar masa de cordén de soldadura
cootdimadas reahos | Predeteminado - v coordenadas reatosa: | ~Predeterminado - v
Propiedades de masa de Ensamblaje TWIN BOOM Luis Tesis Propi de masa de Er je Twin Boom propuesta otra vez para CFI

rop
Configuracién: Predeterminado Configuracion: Predeterminado

Sistema de coordenadas: -- predeterminado -- Sistema de coordenadas: -- predeterminado --

Masa = 164%8.11 gramos Masa = 14734.97 gramos

Volumen = 1525453493 milimetros cibicos Volumen = 2472643.89 milimetros cibicos

Area de superficie = 10322707.08 milimetros cuadrados Area de superficie = 9487214.21 milimetros cuadrados

Centro de masa: [ milimetros ) Centro de masa: | milimetros |

X =14.65 X=-102.98
Y=-1401.16 ¥=1759
Z=1624.52 I=1704.02

Figura 6-8. Propiedades de las dos configuraciones estructurales del Twin boom.

Fuente: Autor

La nueva configuracion pesa 14734,97 gramos y la configuracion anterior
16498,11 gramos lo que equivale a una reduccion de peso de 1763,14 gramos y
representa el 10,67% del peso del Twin boom. El factor de seguridad para los
materiales construidos en aluminio aumentd a 2.4 y para materiales compuestos el
factor es de 12.73, Esta configuracion presenta factores de disefio por encima de
los minimos permitidos. Ademas de esta reduccion importante de peso, otro factor

de optimizacion importante es la deformacion, que en el nuevo Twin boom se
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disminuye de 73mm a 23mm, con esto se mejora la rigidez del componente frente

a las vibraciones que se producen en todo el avion.
6.7 METODOLOGIA

6.7.1 PROCESO DE LAMINADO DE LA PIEL DE LOS
COMPONENTES DEL TWIN BOOM.

e Recibimiento de la orden de trabajo.

e Preparar el molde para el laminado con una capa de papel contact.

e Encerar y pulir la superficie del molde con cera desmoldante.

e Preparar la mesa de trabajo, recubriéndola con plastico para trabajar sobre
este.

e Cortar los tejidos de fibra a usarse.

e Pesar el material y preparar la resina con el endurecedor en la proporcion
obedeciendo la especificacion dada por el fabricante.

e Extender la primera capa de tejido de fibra sobre la mesa

Figura 6-9. Laminado de un material compuesto.
Fuente: (Mp3home, 2015)

e Untar la resina sobre la totalidad de la superficie del tejido de fibra.

e Cubrir el molde con la fibra preparada.
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Nota: las siguientes capas del laminado se aplican directamente sobre el
molde.

Realizar el enfundado del laminado.

Figura 6-10. Vaciado de un material compuesto.
Fuente: (Mp3home, 2015)

Aplicar presion de vacio al laminado colocando las boquillas y las bombas una
a cada extremo para que el laminado sea homogéneo en sus propiedades
finales.

Curado 25 horas.

Desmoldar y cortar las rebabas y excesos de material.

Cortar el componente en los lugares donde sea necesario para darle forma
segun los planos.

Lijar y pulir.

Trasladar al lugar de ensamblaje final.
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Figura 6-11. Piel de las alas del avion gavilan.
Fuente: CIDFAE.

Tabla 6-15. Simbolos utilizados en los diagramas de procesos.

. Indica las principales fases del proceso
O OPERACION Agrega, modifica, montaje, etc.
. Verifica la calidad yo cantidad. En
INSPECCION general no agrega valor.
Indica el movimiento de materiales.
:> TRANSPORTE Traslado de un lugar a otro.
) Indica demora entre dos operaciones o
ESPERA abandono momentaneo.
Indica deposito de un objeto bajo
ALMACENAMIENTO | . .. . ;
vigilancia en un almacén
) COMBINADA Indica varias actividaes simultaneas

Fuente: (Ochoa

167

Avila, 2016)



Realizar el vacio

durante 25 horas
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6.7.2 PROCESO DE CONSTRUCCION DE LAS VIGAS DEL TWIN
BOOM

e Disefio de los moldes para vigas

e Seleccion del tipo de molde, en este caso molde tipo macho, debido a las
facilidades de produccion.

e Seleccionamos el molde dependiendo del tipo de viga a elaborar.

e Material a usar para el molde, se determina el uso de madera y trabajos en
taller de carpinteria.

e Tomar medidas acorde a los planos.

e Trazar cortes a realizarse sobre el material

Figura 6-12. Viga principal del estabilizador horizontal.

Fuente: Autor.

e Transportar el bloque de madera a la mesa de la cierra cortadora de disco.
e Verificar las medidas del bloque de madera con el plano.

e Desbastar acorde a las medidas especificadas en los planos.

e Pulir la superficie del molde de madera.

e Realizar redondeos y acabados con las herramientas adecuadas.
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Transporte de la viga molde al taller de laminado.

Laminado y construccion de las vigas

Recepcion de los moldes a usar.

Limpieza de los moldes.

Cubrir los moldes con papel de vinil o contact sobre toda sus superficie, para
evitar adherencias no esperadas.

Encerar y pulir la totalidad de la superficie sobre las caras que se va a laminar.
Cortar tejido de fibra de carbono.

Inspeccion de los Cortes de la fibra sobre la superficie del molde

Preparar la resina “EPOXY”.

Tender el tejido de fibra sobre la mesa de trabajo.

Aplicar la mezcla en cada capa del laminado.

Colocar las fibras untadas con la mezcla sobre el molde.

Colocar el manémetro y la toma de la manguera para el vaciado.

Realizar el vaciado

Verificar que no haya fugas de aire y que la aguja del manometro este entre -
12 y -15 inHg para un laminado de menor peso Y resistente.

Esperar el tiempo de curado de un dia.

Desmoldar, cortar el exceso de material y rebabas.

Lijar y pulir los filos.

Taladrar los agujeros para el soporte de los servos.

Para la elaboracion de los agujeros para alivianar el peso de la viga, taladrar
agujeros para facilitar el acceso de la cierra (caladora).

Lijar y pulir las superficies rugosas.
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Figura 6-13. Viga principal de una estructura alar.
Fuente: CIDFAE.

Figura 6-14. Viga principal de una estructura alar.

Fuente: Autor.
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V1

V2

V3

V4

V5

V6

V7

V8

V9

V10

V11

Proceso de construccion de las vigas del Twin Boom

Seleccion del molde

Almacenamiento temporal

Trazar medidas y cortar

Pulir las superficies, redondeos y

acabados.

Aplicar cera desmoldante

Pulir la superficie

Preparar el tejido

Cortar tejido de fibra de carbono

Inspeccion de Cortes

Preparar la resina +

endurecedor

Preparar la mesa de trabajo
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V12

V13

V14

V19

V20

V21

Tender la fibra sobre la mesa

de trabhaio

Aplicar la mezcla en cada

capa

Colocar boquillas  para

bomba de vacio vy

Verificar que no existan

fugas de aire

Tiempo de curado

Desmoldar, cortar rebabas.

Lijar y pulir los filos.

Taladrar agujeros para el

soporte de los servos.

Realizar agujeros para

alivianar peso en las vigas

Lijar 'y pulir las

superficies rugosas.



6.7.3 LAMINADO Y CONSTRUCCION DE LAS COSTILLAS DEL
TWIN BOOM

Para el laminado de las costillas se puede formar una plancha de material

compuesto para luego trazar sobre este el perfil de las costillas y cortarlas.

Figura 6-15. Costillas del estabilizador horizontal.
Fuente: CIDFAE y Autor.

e Tomar medidas acorde a los planos y la cantidad de costillas para estimar las
dimensiones de la plancha de material compuesto.

e Utilizar una plancha metalica para laminar el material compuesto sobre ella.

e Tender un plastico sobre la placa metélica.

e Encerar la superficie con cera para desmoldar.

e Cortar los tejidos de fibra a usarse.

e Pesar el material y preparar la resina con el endurecedor en la proporcion
obedeciendo la especificacion dada por el fabricante.

e Extender la primera capa de tejido de fibra sobre la mesa

e Pesar el material y preparar la resina con el endurecedor en la proporcion
obedeciendo la especificacion dada por el fabricante.

e Extender la primera capa de tejido de fibra sobre la mesa

e Untar la resina sobre la totalidad de la superficie del tejido de fibra.

e Cubrir el molde con la fibra preparada.
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Figura 6-16. Costillas del timdn de direccion.
Fuente: CIDFAE y Autor.

Realizar el enfundado del laminado.

Aplicar presion de vacio al laminado colocando las boquillas y las bombas una
a cada extremo para que el laminado sea homogéneo en sus propiedades
finales.

Curado 25 horas.

Desmoldar y cortar las rebabas y excesos de material.

Trazar el perfil de las costillas sobre el material compuesto.

Cortar el perfil de las costillas.

Lijar las superficies rugosas y pulir.

Figura 6-17. Viga principal de una estructura alar.

Fuente: Autor.
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Construccion de las costillas del Twin Boom

c1 > Recepcion del material

Almacenamiento temporal

Estimar las dimensiones de la

plancha de material compuesto

Colocar un plastico para moldear

Aplicar cera desmoldante

Pulir la superficie

Cortar Tejido de fibra de carbono

Inspeccién de Cortes

Preparar la resina +

endurecedor

Preparar la mesa de trabajo

I/
\V/
e Preparar el tejido
\V/
C9
: cl1 :
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Tender la fibra sobre la mesa

de trabhain

Aplicar la mezcla en cada

capa

Colocar boquillas para bomba

de vacio y manémetros

Verificar que no existan

C15 fugas de aire

s Tiempo De Curado

Desmoldar, cortar rebabas.

Lijar y pulir los filos.

Trazar el perfil de las

costillas sobre el material

Cortar el perfil de las

costillas

Lijar 'y pulir las

O0,030,0

superficies rugosas.



6.7.4 CONSTRUCCION DEL TUBO BOOM EN COLA

e Seleccion del material, aluminio de aviacion (6061-T6)

e Proceso de construccion, por medio de cortes y soldadura.

e Corte de la plancha de aluminio de 2mm de espesor acorde a las medidas de
los planos.

e Realizar los destajes al tubo de 1-7/8”

e Taladrar los agujeros en la placa.

e Pulir las rebabas de material resultado de los cortes

e Limpiar las piezas a soldar.

e Soldar las piezas.

e Soldar las juntas y remover la escoria.

e Transporte al area de ensamblaje

Figura 6-18. Tubo boom en cola.
Fuente: CIDFAE vy Autor.
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Construccioén del tubo boom en cola

= Seleccion del material

T2 .
Almacenamiento temporal

T3 Realizar el destaje en el tubo
\4
Ta Taladrar los agujeros en la
placa
V
T5 Inspeccién y comprobacién de
dimensiones
\4
T6 .
Pulir y soldar
W
v Inspeccion de la soldadura
A2
c8 Limpiar la escoria
Vi
c9 Transporte al lugar de

Fnsamhlaie

6.7.5 ENSAMBLAJE EL ESTABILIZADOR HORIZONTAL

e Ubicamos en la viga principal del estabilizador cada una de las costillas a la
medida que indican los planos.
e Colocamos la viga secundaria al posterior de las costillas

e Ensamblamos las costillas laterales en el estabilizador
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e Colocalos el ensamblaje de las costillas al interior del laminado de la piel del

estabilizador horizontal.

Ensamblaje el estabilizador horizontal.

H1 Seleccion los

componentes

Ubicar en la viga principal
cada una de las costillas del

estabilizador

Colocar la viga secundaria al

posterior de las costillas.

Ensamblar las costillas

laterales

OO0

H5 Inspeccién y comprobacion

a—
-_—

de dimensinones

Colocar el ensamblaje
de las costillas en el

interior de la piel

G

H7 Inspeccion de

uniones

2= Transporte al lugar de

Ensamblaje final

6.7.6 ENSAMBLAJE DEL ESTABILIZADOR VERTICAL

e Ubicamos las cuatro costillas que estan en contacto con el tubo boom sobre

este.
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Ubicamos en este ensamblaje la viga principal del estabilizador.

Colocamos las demas costillas del estabilizador en la viga principal cuidando

de ponerlas a la distancia, orden y en la posicion correcta.
Ensamblamos la viga secundaria del estabilizador.

Comprobamos el orden de las costillas y la ubicacion de estas, cuidando de no

invertir la direccidn de estas.

Introducimos el ensamble de las costillas en el interior de la piel del

estabilizador.

Introducimos el tubo boom en el ensamblaje final

Figura 6-19. Componentes del estabilizador vertical.
Fuente: CIDFAE vy Autor.
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Ensamblaje el estabilizador vertical.

EV1 Seleccion los

componentes.

Ubicar las cuatro costillas
que estan en contacto con el
tobo boom.

Colocar la viga principal unida

al tubo boom.

Ensamblar las demas costillas.

Colocacién de la viga
secundaria.

06004

EV6 Inspeccién y comprobacion

de dimensiones.

Colocar el ensamblaje
de las costillas en el

interior de la piel.

6@4

EV8 Inspeccién de

uniones.

L

EV9 Transporte al lugar de

Ensamblaje final.

6.7.7 ENSAMBLAJE DE PLANOS MOVILES (TIMON DE
PROFUNDIDAD Y TIMON DE DIRECCION)

e Recepcidn e inspeccion de los componentes.
e Colocar las costillas cortadas a la distancia indicada sobre la viga.

e Pegar las costillas a la piel del plano movil.
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Colocar refuerzo de fibra de carbono para la sujecion de los brazos de los
Servos.

Ubicar las bisagras en posicion indicada.

Comprobar su funcionamiento (movimiento).

Transporte al area de ensamblaje.

Ensamblaje de planos moviles

Seleccidn, inspeccion de
PM1

componentes

2N

Unir las costillas a la viga a la

distancia indicada.

Pegar las costillas a la piel del

plano movil.

Colocar un refuerzo de fibra
de carbono para la sujecion de

los servos.

Ubicar las bisagras en

la posicion indicada.

Inspeccién y

PM6 -
comprobacion de

funcionamiento.

€

PM7 Transporte al lugar de

Ensamblaje
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6.7.8 PINTURA'Y ACABADOS DEL TWIN BOOM

e Recepcidn de la estructura.

e Aplicar masilla sobre la superficie hasta que quede completamente liza.

e Lijar los excesos de masilla con lija 400, mediante una maquina lijadora
circular de mano.

e Preparacion de pintura fondo.

e Limpiezay pintado.

Figura 6-20. Logotipos de la FAE en el Twin Boom.
Fuente: CIDFAE.

e Secado de la pintura.
e Lijado total de la superficie.
e Pintado.

¢ Pintado de logotipos.
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6.8 ADMINISTRACION
6.8.1 ANALISIS ECONOMICO

Es necesario presentar un andlisis de costos para cuantificar el costo de la
implementacion de la propuesta en el Centro de Investigacion de la Fuerza Aérea

Ecuatoriana.
6.8.1.1 Costos directos (CD)

Costos de materiales

Tabla 6-16. Costos de materiales.

. . . Precio unid
No. Material Cantidad Unidad (USD) Sub Total
1 Fibra de carbono 10 yardas 4,5 45
2 Resina 5 galones 214 1070
g | Cintadesello 7 rollo 11,61 81,27
para el vaciado
4 |Laminadefluyjode| o yardas 3,33 83,25
aire
Lamina perforada
> de flujo de aire 25 yardas 9 225
6 | Tubo de aluminio 1 unidad 15 15
7 Plancha de 1 plancha 870 870
aluminio
8 Bisagras 14 unidad 3,5 49
9 Pernos 6 unidad 0,3 1,8
10 Pegamento 6 litro 13 78
TOTAL 2518,32

Fuente: Autor.
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Costos de mano de obra

Tabla 6-17. Costos de mano de obra.

Fuente: Autor.

6.8.1.2 Costos Indirectos (ClI)

Costos de maquinaria y herramientas.

184

.. Precio hora
No. Actividad Horas (USD) Sub Total
Laminado de las
1 pieles del Twin 32 2 64
Boom
Laminado de las
2 vigas del Twin 28 13 364
Boom
3 Construcc_lon de o5 13 395
las costillas
Ensamblaje del
4 EH 27 13 351
Ensamblaje del
5 E 27 13 351
Ensamblaje de
6 los planos 23 13 299
moviles
Construccion del
7 tubo boom en 16 13 208
cola
8 Acabados 18 13 234
9 Ensamblaje final 15 13 195
TOTAL 2391




Tabla 6-18. Costos de maquinaria y herramientas.

Precio por

Costos varios.

No. Herramientas Cantidad unidad(USD) Sub Total
1 Prensa 10 2 20
2 Valvulas de vacio 2 5 10
3 Electrodos 5 0,75 3,75
4 Cierras 3 4 12
5 Brocas 5 3 15
6 Lijas 10 0,75 7,5

Discos de
! desbaste 2 4 8
8 Tornillos 15 0,25 3,75
9 Desarmadores 3 2 6
Pulidora 1 40 40
TOTAL 126

Fuente: Autor.

Tabla 6-19. Costos varios.

6.8.1.3 Costo total (CT)

No. Descripcion Sub Total
1 Transporte 50
2 Alimentacion 100
3 Internet 30
4 Material de oficina 70
5 Imprevistos 100
TOTAL 350
Fuente: Autor.
No. Descripcién Costo
1 C. Materiales 2518,32
2 C. Mano de Obra 2391
3 C. Herramientas 126
4 C. Varios 350
TOTAL 5385,32 | (UsD) |
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6.9 CONCLUSIONES DE LA PROPUESTA

v' Mediante la modelacion de las vigas principales y secundarias de los
estabilizadores se pudo definir que los perfiles en I son los mas 6ptimos para

soportar las cargas que soportan estos componentes.

v" La configuracion de 12 costillas y dos vigas con agujeros para alivianar el
peso en el estabilizador horizontal es la configuracion que presenta una
deformacion minima de 4,4 y una gran resistencia con un factor de seguridad
de 16.

v’ Para el estabilizador vertical se sustituyd las costillas de madera de basa por
costillas de fibra de carbono y se afiadié agujeros para alivianar el peso en
cada una consiguiendo una deformacion méaxima de 13,5mm y un factor de

seguridad de 3,7.

v' En el andlisis aerodindmico y estatico realizado a la nueva configuracion
conjuntamente con todo el avion, el Twin boom presentd una deformacion
méaxima de 23mm, un factor de seguridad minimo de 2,4 y una reduccion de
peso con respecto a configuracion anterior de 1763,14 g que representa el 10,
67% del peso.

6.10 PREVISION DE LA EVALUACION

Una vez finalizada esta investigacién y presentada la propuesta se comprob6
efectivamente que es posible la optimizacion del peso del avion mediante la
utilizacion adecuada de los materiales aeronauticos, y se garantiza mediante los
andlisis realizados que el Twin boom resistird con éxito las cargas que se
producen en vuelo, pero sin duda se podra en el futuro afiadir mejoras a la nueva
configuracién por ejemplo mediante la incorporacién de otras fibras de refuerzo a
la piel del Twin boom , mediante la incorporacion de materiales de refuerzo tipo
sandwich como el honeycomb en su piel y costillas, ademas realizando estudios
mas detallados sobre la influencia de la direccion de las fibras en la resistencia del
material compuesto y estudios méas detallados sobra la rigidez necearia para

soportar las vibraciones del avién.
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ANEXOS

Anexo 1: FAR 23 apéndice A

(10) The relationship between IAS and CAS
determined in accordance with Sec. 23.1323(b)
and (¢).

(11) The altimeter system calibration required
by Sec. 23.1325(e).]

Amdt. 23-50, Eff. 03/11/96

Sec. 23.1589 - Loading information.

The following loading information must be
furnished:

(a) The weight and location of each item of
equipment that can be easily removed.
relocated, or replaced and that is installed when
the airplane was weighed under the requirement
of Sec. 23.25.

[(b) Appropriate loading instructions for each
possible loading condition between the
maximum and minimum weights established
under Sec. 23.25. to facilitate the center of
gravity remaining within the limits established
under Sec. 23.23]]

Amdt. 23-50, Eff. 03/11/96

APPENDIX A — SIMPLIFIED DESIGN LOAD
CRITERIA

Sec. A23.1 - General.

[(a) The design load criteria in this appendix are
an approved equivalent of those in Secs. 23.321
through 23.459 of this subchapter for an
airplane having a maximum weight of 6,000
pounds or less and the following configuration:
(1) A scingle engine excluding turbine
powerplants;

(2) A main wing located closer to the airplane's
center of gravity than to the aft. fuselage-
mounted, empennage:

(3) A main wing that contains a quarter-chord
sweep angle of not more than 15 degrees fore or
aft:

(4) A main wing that is equipped with trailing-
edge controls (ailerons or flaps. or both):

(5) A main wing aspect ratio not greater than 7:
(6) A horizontal tail aspect ratio not greater than
4:

(7) A horizontal tail volume coefficient not less
than 0.34:

(8) A vertical tail aspect ratio not greater than 2;
(9) A vertical tail platform area not greater than
10 percent of the wing platform area: and

(10) Symmetrical airfoils must be used in both
the horizontal and vertical tail designs.
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(b) Appendix A criteria may not be used on any
airplane configuration that contains any of the
following design features:

(1) Canard, tandem-wing, close-coupled, or
tailless arrangements of the lifting surfaces:
(2) Biplane or multiplane wing arrangements:
(3) T-tail, WV-tail, or ecruciform-tail
arrangements:

(4) Highly-swept wing platform (more than 13-
degrees of sweep at the quarter-chord), delta
planforms, or slatted lifting surfaces: or

(5) Winglets or other wing tip devices, or
outboard fins.]

Amdt. 23-48, Eff. 03/11/96

)

Sec. A23.3 - Special symbols.
n; = Arrplane Positive Maneuvering Limit Load
Factor.

n2 Airplane Negative Maneuvering Limit
Load Factor.

n; = Awrplane Positive Gust Limit Load Factor
at V.

ng = Airplane Negative Gust Limit Load Factor
at V.

Hag = Airplane Positive Limit Load Factor with
Flaps Fully Extended at Vr.

[*VF mn = Minimum Design Flap Speed =
MO |

*Vy min = Minimum Design Maneuvering Speed
= Rt

*Fe min = Minimum Design Cruising Speed

l‘iﬂm kts

*Vp mm = Minimum Design Dive Speed =
40 fmW i3 ktS.]

* Also see paragraph A23.7(e)(2) of this
Appendix.

Amdt. 23-28, Eff. 04/28/82

Sec. A23.5 - Certification in more than one
category.

The criteria in this appendix may be used for
certification in the normal, utility. and acrobatic
categories. or in any combination of these
categories. If certification in more than one
category is desired, the design category weights
must be selected to make the term "mW"
constant for all categories or greater for one
desired category than for others. The wings and
control surfaces (including wing flaps and tabs)
need only be investigated for the maximum

value of "mW. or for the -category
corresponding to the maximum design weight.
where "njW" is constant. If the acrobatic



category is selected, a special unsymmetrical
flight load investigation in accordance with
subparagraphs A23.9(c)(2) and A23.11(c)(2) of
this appendix must be completed. The wing,
wing carrythrough. and the horizontal tail
structures must be checked for this condition.
The basic fuselage structure need only be
investigated for the highest load factor design
category selected. The local supporting structure
for dead weight items need only be designed for
the highest load factor imposed when the
particular items are installed in the airplane. The
engine mount, however, must be designed for a
higher side load factor. if certification in the
acrobatic category is desired. than that required
for certification in the normal and wutility
categories. When designing for landing loads,
the landing gear and the airplane as a whole
need only be investigated for the category
corresponding to the maximum design weight.
These simplifications apply to single-engine
aireraft of conventional types for which
experience is available, and the Administrator
may require additional investigations for aireraft
with unusual design features.

Sec. A23.7 - Flight loads.

(a) Each f{flight load may be considersd
independent of altitude and. except for the local
supporting structure for dead weight items. only
the maximum design weight conditions must be
investigated,

(b) Table 1 and figures 3 and 4 of this appendix
must be used to determine wvalues of nj; no.
n;. and my corresponding to the maximum
design weights in the desired categories.

(c) Figures 1 and 2 of this appendix must be
used to determine wvalues of n; and ng
corresponding to the minimum flying weights in
the desired categories, and, if these load factors
are greater than the load factors at the design
weight, the supporting structure for dead weight
items must be substantiated for the resulting
higher load factors.

(d) Each specified wing and tail loading is
independent of the center of gravity range. The
applicant, however, must select a ¢.g. range. and
the basic fuselage strueture must be investigated
for the most adverse dead weight loading
conditions for the c.g. range selected.

() The following loads and loading conditions
are the minimums for which strength must be
provided in the structure:
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(1) Airplane equilibrium. The aerodynamic
wing loads may be considered to act normal to
the relative wind. and to have a magnitude of
1.05 times the airplane normal loads (as
determined from paragraphs A23.9(b) and (c) of
this appendix) for the positive flight conditions
and a magnitude equal to the airplane normal
loads for the negative conditions. Each
chordwise and normal component of this wing
load must be considered.

(2) Minimum design airspeeds. The minimum
design airspeeds may be chosen by the applicant
except that they may not be less than the
minimum speeds found by using figure 3 of this
appendix. In addition. Ve mm need not exceed
values of 0.9Vx actually obtained at sea level for
the lowest design weight eategory for which
certification i1s desired. In computing these
minimum design airspeeds. n; may not be less
than 3.8.

(3) Flight load factor. The limit flight load
factors specified in Table 1 of this appendix
represent the ratio of the aerodynamic force
component (acting normal to the assumed
longitudinal axis of the airplane) to the weight
of the airplane. A positive flight load factor is
an acrodynamic force acting upward. with
respect to the airplane.

Sec. A23.9 - Flight conditions.

(a) General. Each design condition in
paragraphs (b) and (¢) of this section must be
used to assure sufficient strength for each
condition of speed and load factor on or within
the boundary of a V-n diagram for the airplane
similar to the diagram in figure 4 of this
appendix. This diagram must also be used to
determine the airplane structural operating
limitations as specified in Sees. 23.1501(c)
through 23.1513 and 23.1519.

(b) Symmetrical flight conditions. The airplane
must be designed for symmetrical flight
conditions as follows:

(1) The airplane must be designed for at least
the four basic flight conditions. "A", "D", "E".
and "G" as noted on the flight envelope of
figure 4 of this appendix. In addition. the
following requirements apply:

(i) The design limit flight load factors
corresponding to conditions "D" and "E" of
figure 4 must be at least as great as those
specified in Table 1 and figure 4 of this
Appendix. and the design speed for these



Anexo 2: FAR 23 apéndice A, factor de carga basico nl, envolvente de vuelo por

rafaga y formulas para el calculo de las velocidades.

Sec. A23.13 - Control system loads. [Table 2 - Average limit control surface loading.
(a) Primary flight controls and systems. Each [T ——————

-] - - y 3 I = LT —_—_5
primary flight control and system must be e e R e eT TS
designed as follows: jramcamial [l Uy eud v Sl S IERE )

s . . . 5] Unsymmetrical 1:;‘;:-;". wifie of
(1) The flight control system and its supporting Prloms  |enwonemmons | g
structure must  be  designed for loads P @mﬁf’“‘“‘
rgory
S 5 g . - - EE
c911espondmg to 125 percent of the computed i e ——— !
hinge moments of the movable control surface Fliceon 1) | ) Up and B g 28 Curve 0 PP,
. o . . - . i
in the conditions prescribed in A23.11 of this o Ei |
- .o Wing Flap | 2l U Figare b Curve i@
a_ppendlx. In adc_hn_(n -- ¥ Tqoe e Ly —"
(1) The system limit loads need not excged those e e
that could be produced by the pilot and FOTE: The SUrece RBEAR L, & 02 402 ¥ abave a1 523 on FpEots ¥ min 004 Ve .
- - atd . . The loading o1V is bassd an ¥ min.
automatic de_vn.es operating the controls; and Ry s i i -
(i1) The design must provide a rugged system S351a3tiate THIBES 1Dutings Muskbe muRilicd by e fatia v.«m.la‘
for service use. including jamming, ground Fos condlfons L 1, I, an ¥ e iyl facta used mustbe the blghes ot
gusts, taxiing downwind. control inertia, and {% o %;]
friction.

(2) Acceptable maximum and minimum limit
pilot forces for elevator, aileron. and rudder
controls are shown in the table in Sec.

23.397(b). These pilots loads must be assumed Figure Al - Chart for finding #s factor at speed

to act at the appropriate control grips or pads as Ve
they would under flight conditions. and to be FIGURE |~ CHART FOR FINDING 1, EACTOR AT SPEED I
reacted at the attachments of the control system 0 CHART S0R FRDING 7 ! .
to the control surface horn. I FACTOR 4T SPEED 1
(b) Dutal controls. If there are dual controls, the +is [oAN
systems must be designed for pilots operating in £ ENNNSS
opposition, using individual pilot loads equal to 4 ‘}; :S: ::E______‘..______
75 percent of those obtained in accordance with L, e T EERE
paragraph (a) of this section. except that B -f“ . FOUND FOM FIGURE 5
individual pilot loads may not be less than the RS I e AR
o 20 40 &0 BG e

minimum limit pilot forces shown in the table in
Sec. 23.397(b).

(¢) Ground gust conditions. Ground gust
conditions must meet the requirements of Sec.

#
%S

Figure A2 - Chart for finding n, factor at speed

< VC.
23.415.
o CTOR A&F SPEEB ¥,
(d) Secondary controls and systems. Secondary EIGURE 2. GHART FOR FINOMG a, EA ¢
controls and systems must meet the Rl
. - s CHART FUR FIRDING 8,
requirements of Sec. 23.405. H4
.. ) 3 FACTOR AT SPEED i:
Table 1 - Limit Flight Load Factors B O WA
LIMIT FLIGHT LOAD FACTORS _ ;; i~ <
- — . & :

Flight = Load | Normal Utility Acrobatic = \\Q‘:NE‘*‘--._
Factors category category category ki N ot N ety — ——
Flaps Up |n; [3.8 14 6.0 .

ny | -0.5n; Yewie

e, 5 FOUND FROM FIGURE 3
n; | Find n; from Fig. Al al LA E\ﬁ v = —
w

ny | Find ny from Fig. A2 ng
Flaps Mgy | 0.5
Down

Mg | Zero *

* Vertical wing load may be assumed equal to zero and only the flap
part of the wing need be checked for this condition.
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Figure A3 - Determination of minimum design
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Figure A4 - Flight envelope.
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Figurte A5 - Average limit control surface
loading.
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APPENDIX B - CONTROL SURFACE

LOADINGS

Sec. B23.1 - [Reserved.]
Amdt. 23-42, Eff. 02/04/91

Sec. B23.11 - [Reserved.]
Amdt. 23-42, Eff. 02/04/91

APPENDIX C - Basic

CONDITIONS

LANDING

Sec. C23.1 - Basic landing conditions.
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Anexo 3: FAR 23 Cargas sobre la estructura y envolvente de vuelo.

(2) Buffeting that would impair the pilot's
ability to read the instruments or to control the
airplane for recovery.]

(c¢) There may be no control reversal about any
axis at any speed up to the maximum speed
shown under Sec. 23.251. Any reversal of
elevator confrol force or tendency of the
airplane to pitch, roll, or yaw must be mild and
readily controllable, using normal piloting
techniques.

Amdt. 23-50, Eft. 03/11/96

SUBPART C — STRUCTURE
GENERAL

Sec. 23.301 - Loads.

(a) Strength requirements are specified in terms
of limit loads (the maximum loads to be
expected in service) and ultimate loads (limit
loads multiplied by prescribed factors of safety).
Unless otherwise provided. prescribed loads are
limit loads.

(b) Unless otherwise provided, the air, ground.
and water loads must be placed in equilibrium
with inertia forces, considering each item of
mass in the airplane. These loads must be
distributed to conservatively approximate or
closely represent actual conditions. Methods
used to determine load intensities and
distribution on canard and tandem wing
configurations must be validated by flight test
measurement unless the methods used for
determining those loading conditions are shown
to be reliable or conservative on the
configuration under consideration.

(c) If deflections under load would significantly
change the distribution of external or internal
loads, this redistribution must be taken into
account.

[(d) Simplified structural design criteria may be
used if they result in design loads not less than
those prescribed in Secs. 23.331 through
23.521. For airplane configurations described in
appendix A, Sec. 23.1, the design criteria of
appendix A of this part are an approved
equivalent of Secs. 23.321 through 23.459. If
appendix A of this part is used. the entire
appendix must be substituted for the
corresponding sections of this part.]

Amdt. 23-48, Eff. 03/11/96

Sec. 23.302 - [Canard or tandem wing
configurations.]

[The forward structure of a canard or tandem
wing configuration must:

(a) Meet all requirements of subpart C and
subpart D of this part applicable to a wing; and
(b) Meet all requirements applicable to the
function performed by these surfaces.]

Amdt. 23-42, Eff. 02/04/91

Sec. 23.303 - Factor of safety.
Unless otherwise provided. a factor of safety of
1.5 must be used.

Sec. 23.305 - Strength and deformation.

(a) The structure must be able to support limit
loads without  detrimental, permanent
deformation. At any load up to limit loads, the
deformation may not interfere with safe
operation.

[(b) The structure must be able to support
ultimate loads without failure for at least three
seconds, except local failures or structural
instabilities between limit and ultimate load are
acceptable only if the structure can sustain the
required ultimate load for at least three seconds.
However. when proof of strength is shown by
dynamic tests simulating actual load conditions,
the three second limit does not apply.]

Amdt. 23-45, Eff. 09/07/93

Sec. 23.307 - Proof of structure.

(a) Compliance with the strength and
deformation requirements of Sec. 23.305 must
be shown for each critical load condition.
Structural analysis may be used only if the
sttucture  conforms to those for which
experience has shown this method to be reliable.
In other cases, substantiating load tests must be
made. Dynamic tests, including structural flight
tests, are acceptable if the design load
conditions have been simulated.

(b) Certain parts of the structure must be tested
as specified in Subpart D of this part.

FLIGHT LOADS

Sec. 23.321 - General.

(a) Flight load factors represent the ratio of the
aerodynamic force component (acting normal to
the assumed longitudinal axis of the airplane) to
the weight of the airplane. A positive flight load
factor i1s one in which the aerodynamic force
acts upward, with respect to the airplane.
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(b) Compliance with the flight load
requirements of this subpart must be shown—
(1) At each critical altitude within the range in
which the airplane may be expected to operate;
(2) At each weight from the design minimum
weight to the design maximum weight; and

(3) For each required altitude and weight, for
any practicable distribution of disposable load
within the operating limitations specified in
Secs. 23.1583 through 23.1589.

[(c) When significant, the effects
compressibility must be taken into account]
Amdt. 23-45, Eff. 09/07/93

of

Sec. 23.331 - Symmetrical flight conditions.
(a) The appropriate balancing horizontal tail
load must be accounted for in a rational or
conservative manner when determining the
wing loads and linear inertia loads
corresponding to any of the symmetrical flight
conditions specified in Sees. 23.331 through
23.341.

(b) The incremental horizontal tail loads due to
maneuvering and gusts must be reacted by the
angular inertia of the airplane in a rational or
conservative manner.

[(c) Mutual influence of the aerodynamic
surfaces must be taken into account when
determining flight loads.]

Amdt. 23-42. Eff. 02/04/91

Sec. 23.333 - Flight envelope.

(a) General. Compliance with the strength
requirements of this subpart must be shown at
any combination of airspeed and load factor on
and within the boundaries of a flight envelope
(similar to the one in paragraph (d) of this
section) that represents the envelope of the
flight loading conditions specified by the
maneuvering and gust criteria of paragraphs (b)
and (c) of this section respectively.

(b) Maneuvering envelope. Except where
limited by maximum (static) lift coefficients, the
airplane is assumed to be subjected to
symmetrical maneuvers resulting in the
following limit load factors:

(1) The positive maneuvering load factor
specified in Sec. 23.337 at speeds up to Vp;

(2) The negative maneuvering load factor
specified in Sec. 23.337 at V¢: and

(3) Factors varying linearly with speed from the
specified value at V¢ to 0.0 at V for the normal
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[and commuter category.] and -1.0 at Vp for the
acrobatic and utility categories.

(c) Gust envelope.

(1) The airplane is assumed to be subjected to
symmetrical vertical gusts in level flight. The
resulting limit load factors must correspond to
the conditions determined as follows:

(1) Positive (up) and negative (down) gusts of 50
fp.s. at Ve must be considered at altitudes
between sea level and 20,000 feet. The gust
velocity may be reduced linearly from 50 fp.s.
at 20,000 feet to 25 f.p.s. at 50,000 feet.

(i) Positive and negative gusts of 25 f.p.s. at Vp
must be considered at altitudes between sea
level and 20,000 feet. The gust velocity may be
reduced linearly from 25 fp.s. at 20,000 feet to
12.5 fip.s. at 50,000 feet.

[(i1i)) In addition, for commuter category
airplanes, positive (up) and negative (down)
rough air gusts of 66 fp.s. at Vg must be
considered at altitudes between sea level and
20,000 feet. The gust velocity may be reduced
linearly from 66 f.p.s. at 20,000 feet to 38 f.p.s.
at 50,000 feet.]

(2) The following assumptions must be made:

(1) The shape of the gust is--

Us.( 23 ]
U= 2— 1-rcos ﬁ
where—

s = Distance penefrated into gust (ft.):

Mean geometric chord of wing (ft.); and
Uge = Derived gust velocity referred to in
subparagraph (1) of this section.
(i1) Gust load factors vary linearly with speed
between Ve and Vp.
[(d) Flight envelope.

> MANELEE

.
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Note: Point G need not be investigated when the supplementary
condition specified in Sec. 23.369 is investigated.

Amdt. 23-34, Eff. 02/17/87



Sec. 23.335 - Design airspeeds.

Except as provided in paragraph (a)(4) of this
section, the selected design airspeeds are
equivalent airspeeds (EAS).

(a) Design cruising speed, Ve For V. the
following apply:

[(1) Where /S’ = wing loading at the design
maximum takeoff weight, V¢ (in knots) may not
be less than—

(i) 33 ¥73) (for normal, utility. and commuter
category airplanes); and
(i) 36 ¥ (for
airplanes).]

(2) For values of W/S more than 20, the
multiplying factors may be decreased linearly
with 77/S to a value of 28.6 where /S =100.

(3) V¢ need not be more than 0.9 Vg at sea
level.

(4) At altitudes where an Mp is established, a
cruising speed Mc limited by compressibility
may be selected.

(b) Design dive speed, Vp. For Vp, the following
apply:

(1) Vp/Mp may not be less than 1.25 V/Mc:
and

(2) With V¢ iy . the required minimum design
cruising speed. Vp (in knots) may not be less
than—

(1) 1.40 Ve min (for normal and commuter
category airplanes):

(11) 1.50 V¢ s (for utility category airplanes);
and

(1) 155 V¢ g (for acrobatic category
airplanes).

(3) For values of W/S more than 20, the
multiplying factors in paragraph (b)(2) of this
section may be decreased linearly with /S to a
value of 1.35 where W/S = 100.

(4) Compliance with paragraphs (b)(1) and (2)
of this section need not be shown if Vp/Mp is
selected so that the minimum speed margin
between V/Mc¢ and Vp/Mp is the greater of the
following:

(i) The speed increase resulting when, from the
initial condition of stabilized flight at Ve/Mc,
the airplane is assumed to be upset, flown for 20
seconds along a flight path 7.5° below the initial
path, and then pulled up with a load factor of
1.5 (0.5 g. acceleration increment). At least 75
percent maximum confinuous power for
reciprocating engines, and maximum cruising
power for turbines, or, if less, the power
required for Vo/Me for both kinds of engines,

acrobatic  category

must be assumed until the pullup is initiated, at
which point power reduction and pilot-
controlled drag devices may be used: [and
either:]

(i1) Mach 0.05 for normal, utility, and acrobatic
category airplanes (at altitudes where Mp is
established); or

[11)) Mach 0.07 for commuter category
airplanes (at altitudes where Mp is established)
unless a rational analysis. including the effects
of automatic systems. is used to determine a
lower margin. It a rational analysis 1s used, the
minimum speed margin must be enough to
provide for atmospheric variations (such as
horizontal gusts), and the penetration of jet
streams or cold fronts), instrument errors,
airframe production variations, and must not be
less than Mach 0.05.]

(c) Design maneuvering speed V4. For Vyu, the
following applies:

(1) V4 may not be less than Vg ~M where--

(i) Vs is a computed stalling speed with flaps
retracted at the design weight, normally based
on the maximum airplane normal force
coefficients, Cya; and

(i1) » 1s the limit maneuvering load factor used
in design.

(2) The value of V4 need not exceed the value
of V¢ used in design.

(d) Design speed for maximum gust intensity,
Vg. For Vg, the following apply:

[(1) Vg may not be less than the speed
determined by the intersection of the line
representing the maximum positive lift, Cxmax,
and the line representing the rough air gust
velocity on the gust V-n diagram. or Vslﬁ,
whichever 1s less, where:]

(i) ng the positive airplane gust load factor due
to gust, at speed Ve (in accordance with Sec.
23.341), and at the particular weight under
consideration: and

(i) “®1is the stalling speed with the flaps
retracted at the particular weight under
consideration.

(2) Vg need not be greater than V.

Amdt. 23-48, Eff. 03/11/96

Sec. 23.337 - Limit maneuvering load factors.
(a) The positive limit maneuvering load factor »

may not be less than--
24,000

[(1) 2.1+ % +10,000 fo; normal and commuter
category airplanes, where /"= design maximum
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takeoft weight, except that » need not be more
than 3.8:]

(2) 4.4 for utility category airplanes; or

(3) 6.0 for acrobatic category airplanes.

(b) The negative limit maneuvering load factor
may not be less than—

(1) 0.4 times the positive load factor for the
normal, utility, and commuter categories; or

(2) 0.5 times the positive load factor for the
acrobatic category.

(c) Maneuvering load factors lower than those
specified in this section may be used if the
airplane has design features that make 1t
impossible to exceed these values in flight.
Amdt. 23-48, Eff. 03/11/96

Sec. 23.341 - Gust load factors.

[(a) Each airplane must be designed to
withstand loads on each lifting surface resulting
from gusts specified in Sec. 23.333(c).

(b) The gust load for a canard or tandem wing
configuration must be computed using a rational
analysis, or may be compufed in accordance
with paragraph (c) of this section, provided that
the resulting net loads are shown to be
conservative with respect to the gust criteria of
Sec. 23.333(c).

(¢) In the absence of a more rational analysis,
the gust load factors must be computed as
follows--]

where—

Uge = Derived gust velocities referred to in Sec.
23.333(c) (fp-s.):

# = Density of air (slugs/cu. ft.);

[77§ = wing loading (p.s.f) due to the
applicable weight of the airplane in the
particular load case.]

C = Mean geometric chord (ft.);

g = Acceleration due to gravity (ft./sec.”);

V' = airplane equivalent speed (knots): and

a = Slope of the airplane normal force
coefficient curve Cya per radian if the gust
loads are applied to the wings and horizontal tail
surfaces simultaneously by a rational method.
The wing lift curve slope Cy per radian may be
used when the gust load is applied to the wings
only and the horizontal tail gust loads are
treated as a separate condition.

Amdt. 23-48, Eff. 03/11/96
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Sec. 23.343 - [Design fuel loads.]

[(a) The disposable load combinations must
include each fuel load in the range from zero
fuel to the selected maximuin fuel load.

(b) If fuel is carried in the wings, the maximum
allowable weight of the airplane without any
fuel in the wing tank(s) must be established as
"maximum zero wing fuel weight," if it is less
than the maximum weight.

(¢) For commuter category airplanes, a
structural reserve fuel condition, not exceeding
fuel necessary for 45 minutes of operation at
maximum continuous power, may be selected.
If a structural reserve fuel condition is selected,
it must be used as the minimum fuel weight
condition for showing compliance with the
flight load requirements prescribed in this part
and—

(1) The structure must be designed to withstand
a condition of zero fuel in the wing at limit
loads corresponding to:

(1) Ninety percent of the maneuvering load
factors defined in Sec. 23.337, and

(11) Gust velocities equal to 85 percent of the
values prescribed in Sec. 23.333(c).

(2) The fatigue evaluation of the structure must
account for any increase in operating stresses
resulting from the design condition of paragraph
(c)(1) of this section.

(3) The flutter. deformation, and vibration
requirements must also be met with zero fuel in
the wings.]

Amdt. 23-48, Eff. 03/11/96

Sec. 23.345 - High lift devices.

[(a) If flaps or similar high lift devices are to be
used for takeoft, approach or landing, the
airplane, with the flaps fully extended at Vg, is
assumed to be subjected to symmetrical
maneuvers and gusts within the range
determined by—

(1) Maneuvering, to a positive limit load factor
0f2.0: and

(2) Positive and negative gust of 25 feet per
second acting normal to the flight path in level
flight.

(b) Vg must be assumed to be not less than 1.4
Vs or 1.8 Vg, whichever is greater, where—

(1) Vs is the computed stalling speed with flaps
retracted at the design weight; and

(2) Vgr 1s the computed stalling speed with flaps
fully extended at the design weight.



(3) If an automatic tlap load limiting device is
used, the airplane may be designed for the
critical combinations of airspeed and flap
position allowed by that device.

(¢) In determining external loads on the airplane
as a whole, thrust, slipstream, and pitching
acceleration may be assumed to be zero.

(d) The flaps, their operating mechanism, and
their supporting structures, must be designed to
withstand the conditions prescribed in paragraph
(a) of this section. In addition, with the flaps
fully extended at Vg, the following conditions.
taken separately, must be accounted for:

(1) A head-on gust having a velocity of 25 feet
per second (EAS), combined with propeller
slipstream corresponding to 735 percent of
maximum continuous power: and

(2) The effects of propeller slipstream
corresponding to maximuimn takeoff power.]
Amdt. 23-48, Eff. 03/11/96

Sec. 23.347
conditions.
[(a) The airplane is assumed to be subjected to
the unsymmetrical flight conditions of Secs.
23.349 and 23.351. Unbalanced aerodynamic
moments about the center of gravity must be
reacted in a rafional or conservative manner.,
considering the principal masses furnishing the
reacting inertia forces.

(b) Acrobatic category airplanes certified for
flick maneuvers (snap roll) must be designed for
additional asymmetric loads acting on the wing
and the horizontal tail.]

Amdt. 23-48, Eff. 03/11/96

Unsymmetrical  flight

Sec. 23.349 - Rolling conditions.

The wing and wing bracing must be designed
for the following loading conditions:

(a) Unsymmetrical wing loads appropriate to the
category. Unless the following values result in
unrealistic loads, the rolling accelerations may
be obtained by modifying the symmetrical tlight
conditions in Sec. 23.333(d) as follows:

(1) For the acrobatic category, in conditions A
and F, assume that 100 percent of the semispan
wing airload acts on one side of the plane of
symmetry and 60 percent of this load acts on the
other side.

[(2) For the normal. utility, and commuter
categories, in Condifion A, assume that 100
percent of the semispan wing airload acts on
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one side of the airplane and 75 percent of this
load acts on the other side.]

(b) The loads resulting from the aileron
deflections and speeds specified in Sec. 23.453,
in combination with an airplane load factor of at
least two thirds of the positive maneuvering
load factor used for design. Unless the
following values result in unrealistic loads, the
effect of aileron displacement on wing torsion
may be accounted for by adding the following
increment to the Dbasic airfoil moment
coefficient over the aileron portion of the span
in the critical condition determined in Sec.
23.333(d):

A ¢, =-0.01

where—

A ¢y, 15 the moment coefticient increment; and

¢ is the down aileron deflection in degrees in
the critical condition.

Amdt. 23-48, Eff. 03/11/96

Sec. 23.351 - Yawing conditions.

[The airplane must be designed for yawing
loads on the vertical surfaces resulting from the
loads specified in Secs. 23.441 through 23.445 ]
Amdt. 23-42, Eff. 02/04/91

Sec. 23.361 - Engine torque.

(a) Each engine mount and its supporting
structure must be designed for the effects of--
(1) A limit engine torque corresponding to
takeoff power and propeller speed acting
simultaneously with 75 percent of the limit
loads from flight condition A of Sec. 23.333(d):
[(2) A limit engine torque corresponding to
maximum continuous power and propeller
speed acting simultaneously with the limit loads
from flight condition A of Sec. 23.333(d): and]
(3) For turbo-propeller installations, in addition
to the conditions specified in paragraphs (a)(1)
and (a)(2) of this section, a limit engine torque
corresponding to takeoff power and propeller
speed, multiplied by a factor accounting for
propeller control system malfunction, including
quick feathering, acting simultaneously with 1g
level flight loads. In the absence of a rational
analysis. a factor of 1.6 must be used.

(b) For turbine engine installations, the engine
mounts and supporting structure must be
designed to withstand each of the following:

(1) A limit engine torque load imposed by
sudden engine stoppage due to malfunction or
structural failure (such as compressor jamming).



Anexo 4: Cargas por rafaga.

Sec. 23.425 - Gust loads.

[(a) Each horizontal surface, other than a main
wing, must be designed for loads resulting
from--]

(1) Gust velocities specified in Sec. 23.333(c)
with flaps retracted: and

(2) Positive and negative gusts of 25 fp.s.
nominal intensity at Vg , corresponding to the
flight conditions specified in Sec. 23.345(a)(2).
[(b) [Reserved.]

(¢) When determining the total load on the
horizontal surfaces for the conditions specified
in paragraph (a) of this section, the initial
balancing loads for steady unaccelerated flight
at the pertinent design speeds Vi, V¢, and Vp
must first be determined. The incremental load
resulting from the gusts must be added to the
nitial balancing load to obtain the total load.

(d) In the absence of a more rational analysis.
the incremental load due to the gust must be
computed as follows only on airplane
configurations with aft-mounted, horizontal
surfaces, unless its use elsewhere is shown to be
conservative:]

Kl de WV anShr [ de

Al 498 de
where—
Incremental horizontal tail load (Ibs.);
K, = Gust alleviation factor defined in Sec.
23.341;
Uge = Derived gust velocity (£p.s.);
V = Airplane equivalent speed (knots);
[an: = Slope of aft horizontal tail lift curve (per
radian);
Sp: = Area of aft horizontal lift surface (ftz): and

Downwash factor.]
Amdt. 23-42, Eff. 02/04/91

Sec. 23.427 - Unsymmetrical loads.

[(a) Horizontal surfaces other than main wing
and their supporting structure must be designed
for unsymmetrical loads arising from yawing
and slip-stream effects, in combination with the
loads prescribed for the flight conditions set
forth in Secs. 23.421 through 23.425.

(b) In the absence of more rational data for
airplanes that are conventional in regard to
location of engines, wings, horizontal surfaces
other than main wing, and fuselage shape--]

(1) 100 percent of the maximum loading from
the symmetrical flight conditions may be
assumed on the surface on one side of the plane
of symmetry; and

(2) The following percentage of that loading
must be applied to the opposite side:
% = 100 - 10 (m - 1), where » is the specified
positive maneuvering load factor, but this value
may not be more than 80 percent.

[(c) For airplanes that are not conventional
(such as airplanes with horizontal surfaces other
than main wing having appreciable dihedral or
supported by the vertical tail surfaces) the
surfaces and supporting structures must be
designed for combined vertical and horizontal
surface loads resulting from each prescribed
flight condition taken separately.]

Amdt. 23-42, Eff. 02/04/91

VERTICAL SURFACES

Sec. 23.441 - Maneuvering loads.

(a) At speeds up to V,, the vertical surfaces
must be designed to withstand the following
conditions. In computing the loads, the yawing
velocity may be assumed to be zero:

(1) With the airplane in unaccelerated flight at
zero yaw, it is assumed that the rudder control is
suddenly displaced to the maximum deflection,
as limited by the control stops or by limit pilot
forces.

[(2) With the rudder deflected as specified in
paragraph (a)(1) of this section, it is assumed
that the airplane yaws to the overswing sideslip
angle. In liew of a rational analysis, an
overswing angle equal to 1.5 times the static
sideslip angle of paragraph (a)(3) of this section
may be assumed.]

(3) A yaw angle of 15° with the rudder control
maintained in the neutral position (except as
limited by pilot strength).

[(b) For commuter category airplanes. the loads
imposed by the following additional maneuver
must be substantiated at speeds from V, to
Vp/Mp. When computing the tail loads—

(1) The airplane must be yawed to the largest
attainable steady state sideslip angle, with the
rudder at maximum deflection caused by any
one of the following:

(1) Control surface stops;

(1) Maximum available booster effort:

(1) Maximum pilot rudder force as shown
below:
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(2) The rudder must be suddenly displaced from
the maximum deflection to the neutral position.]
(c) The yaw angles specified in paragraph (a)(3)
of this section may be reduced if the yaw angle
chosen for a particular speed cannot be
exceeded in—

(1) Steady slip conditions;

(2) Uncoordinated rolls from steep banks; or

(3) Sudden failure of the critical engine with
delayed corrective action.

Amdt. 23-48, Eff. 03/11/96

Sec. 23.443 - Gust loads.
(a) Vertical surfaces must be designed to
withstand. in unaccelerated flight at speed V.
lateral gusts or the values prescribed for V¢ in
Sec. 23.333(c).
(b) In addition, for commuter category
airplanes, the airplane is assumed to encounter
derived gusts normal to the plane of symmetry
while in unaccelerated flight at Vp, V¢, Vp, and
Vr. The derived gusts and airplane speeds
corresponding to  these conditions, as
determined by Secs. 23.341 and 23.345, must be
mvestigated. The shape of the gust must be as
specified 1n Sec. 23.333(c)(2)(1).
[(c) In the absence of a more rational analysis,
the gust load must be computed as follows:
EgiUgelaysdys
ves 493
where—
L,; = Vertical surface loads (1bs.);
082 ygs
Kg= 27" “&f = gust alleviation factor:
2w K2
wee= pet€avtSut vt = ateral mass ratio;
Uge= Derived gust velocity (f.p.s.):
#= Air density (slugs/cu.t.);
W = the applicable weight of the airplane in the
particular load case (1bs.);
S.: = Area of vertical surface (ft.z):
ér= Mean geometric chord of vertical surface
(ft.):
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ay = Lift curve slope of vertical surface (per
radian);

K = Radius of gyration in yaw (ft.);

1,,= Distance from airplane c.g. to lift center of
vertical surface (ft.);

g = Acceleration due to gravity (ft/sec.); and
V' = Equivalent airspeed (knots).]

Amdt. 23-48, Eff. 03/11/96

Sec. 23.445 - Outboard fins [or winglets.]

[(a) If outboard fins or winglets are included on
the horizontal surfaces or wings, the horizontal
surfaces or wings must be designed for their
maximum load in combination with loads
induced by the fins or winglets and moments or
forces exerted on the horizontal surfaces or
wings by the fins or winglets.]

(b) If outboard fins [or winglets] extend above
and below the horizontal surface. the critical
vertical surface loading (the load per unit area
as determined under Secs. 23.441 and 23.443)
must be applied to—

(1) The part of the vertical surfaces above the
horizontal surface with 80 percent of that
loading applied to the part below the horizontal
surface; and

(2) The part of the vertical surfaces below the
horizontal surface with 80 percent of that
loading applied to the part above the horizontal
surface;

(c) The end plate eftects of outboard fins [or
winglets] must be taken into account in applying
the yawing conditions of Sec. 23.441 and Sec.
23.443 to vertical surfaces in paragraph (b) of
this section.

[(d) When rational methods are used for
computing loads. the maneuvering loads of Sec.
23.441 on the vertical surfaces and the one-g
horizontal surface load, including induced loads
on the horizontal surface and moments or forces
exerted on the horizontal surfaces by the vertical
surfaces, must be applied simultaneously for the
structural loading condition.]

Amdt. 23-42, Eff. 02/04/91

ATLERONS AND SPECIAL DEVICES

Sec. 23.455 - Ailerons.

(a) The ailerons must be designed for the loads
to which they are subjected--

(1) In the neutral position during symmetrical
flight conditions; and



(2) By the following deflections (except as
limited by pilot effort), during unsymimetrical
flight conditions:

(i) Sudden maximum displacement of the
aileron control at V. Suitable allowance may
be made for control system deflections.

(11) Sufficient deflection at V¢, where Ve 1s
more than Va, to produce a rate of roll not less
than obtained in paragraph (a)(2)(i) of this
section.

(1i1) Sufficient deflection at Vp to produce a rate
of roll not less than one-third of that obtained in
paragraph (a)(2)(i) of this section.

(b) [Reserved.]

Amdt. 23-48. Eff. 3/11/96

Sec. 23.457 - [Removed. ]
Amdt. 23-48, Eft. 03/11/96

Sec. 23.459 - Special devices.

The loading for special devices
aerodynamic surfaces (such as slots
spoilers) must be determined from test data.

using
and

GROUND LOADS

Sec. 23.471 - General.

The limit ground loads specified in this subpart
are considered to be external loads and inertia
forces that act upon an airplane structure. In
each specified ground load condition, the
external reactions must be placed in equilibrium
with the linear and angular inertia forces in a
rational or conservative manner.

Sec. 23.473 - Ground load conditions and
assumptions.

(a) The ground load requirements of this subpart
must be complied with at the design maximum
weight except that Secs. 23.479, 23.481, and
23.483 may be complied with at a design
landing weight (the highest weight for landing
conditions at the maximum descent velocity)
allowed under paragraphs (b) and (c) of this
section.

(b) The design landing weight may be as low
as—

(1) 95 percent of the maximum weight if the
minimum fuel capacity is enough for at least
one-half hour of operation at maximum
continuous power plus a capacity equal to a fuel
weight which 1s the difference between the
design maximum weight and the design landing
weight; or
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(2) The design maximum weight less the weight
of 25 percent of the total fuel capacity.

(c) The design landing weight of a multiengine
airplane may be less than that allowed under
paragraph (b) of this section if—

[(1) The airplane meets the one-engine-
inoperative  climb  requirements of Sec.
23.67(b)(1) or (¢): and]

(2) Compliance is shown with the fuel
jettisoning  system requirements of Sec.
23.1001.

(d) The selected limit vertical inertia load factor
at the center of gravity of the airplane for the
ground load conditions prescribed in this
subpart may not be less than that which would
be obtained when landing with a descent
velocity (V), in feet per second, equal to 4.4
(W/S) %except that this velocity need not be
more than 10 feet per second and may not be
less than seven feet per second.

(e) Wing lift not exceeding two-thirds of the
weight of the airplane may be assumed to exist
throughout the landing impact and to act
through the center of gravity. The ground
reaction load factor may be equal to the inertia
load factor minus the ratio of the above assumed
wing lift to the airplane weight.

[(f) If energy absorption tests are made to
determine the limit load factor corresponding to
the required limit descent velocities, these tests
must be made under Sec. 23.723(a).]

(g) No inertia load factor used for design
purposes may be less than 2.67, nor may the
limit ground reaction load factor be less than 2.0
at design maximum weight, unless these lower
values will not be exceeded in taxiing at speeds
up to takeoft speed over terrain as rough as that
expected in service.

Amdt. 23-48, Eff. 03/11/96

Sec. 23.477 - Landing gear arrangement.
Sections 23.479 through 23.483, or the
conditions in Appendix C, apply to airplanes
with conventional arrangements of main and
nose gear, or main and tail gear.

Sec. 23.479 - Level landing conditions.

(a) For a level landing, the airplane is assumed
to be in the following attitudes:

(1) For airplanes with tail wheels, a normal level
flight attitude.

(2) For airplanes with nose wheels, attitudes in
which--



Anexo 5: Ficha técnica de la fibra de carbono.

B
HexTow® carbon fiber from Hexcel is produced in a con- HEXCEL STRENGTHS
tinuous operatior] in which .the polyacrylonitrile precursor | g Vast aerospace database
undergoes a series of precisely controlled processes. - Extensive military, space and
Exposure to extremely high temperatures chemically commercial aerospace qualifications
changes the precursor, yielding high strength-to-weight B More than 40 years of carbon fiber
and high stiffness-to-weight properties through oxidation manufacturing experience
and carbonization. The successive surface treatment and - U.S. precursor
sizing stages improve bonding and handleability. The ® Technology development capability

resulting carbon fber is stronger than steel, lighter than
aluminum and as stiff as titanium. It can be supplied in
two basic forms: Continuous Fiber and Chopped Fiber.

CONTINUOUS FIBER

Continuous fiber can be combined with virtually all the
thermoset and thermoplastic resin systems. They are
used for weaving, braiding, filament winding applications,
uni-directional tapes and prepreg tow for fiber placement.

Customer technical support

Typical Product Data

Fiber Type Number of Tensile Tensile Weight/ Density Standard Spool
Filaments Strength Modulus* Length Size
(ksi)  (MPa) (Msi)  (GPa) (g/m) (g/cm?) (Ib)
670 4619 . 231
As4 6000 640 4413 335 231 1.7 0.427 1.79 4
12000 640 4413 335 231 1 0.858 1.79 8
3000 675 4654 335 231 1.8 0.200 1.78 4
As4c 6000 645 4447 335 231 1.7 0.400 178 4
12000 650 4482 335 231 1.8 0.800 1.78 8
AS4D 12000 700 4826 35.0 241 1.8 0.765 1.79 8
AS7 12000 710 4895 36.0 248 il 0.800 1.79 8
IM2A 12000 770 5309 40.0 276 17 0.446 1.78 4
IM2C 12000 830 5723 43.0 296 18 0.446 1.78 75
IM6 12000 830 5723 40.5 279 19 0.446 1.76 4
6000 800 5516 40.0 276 19 0.223 1.78 4
L 12000 820 5654 40.0 276 19 0.446 1.78 4
M8 12000 880 6067 45.0 310 1.8 0.446 1.78 4
M9 12000 890 6136 44.0 303 19 0.335 1.80 2
IM10 12000 1010 6964 45.0 310 2.0 0.324 1.79 2
HM63 12000 680 4688 64.0 441 1.0 0.418 1.83 3
* Tensile Modulus Calculated as Chord (6000 - 1000) ~ ** Strain at Failure
Strength vs Modulus
100
100 IM10
3
Z' 900 1M
> IM6  IM2C M8
% w = lD.IMZA °
2w rsg g . .
2 ASiC @ HiG3 ©
2w ASt
500
30 35 40 45 50 55 60 85 70

Tow Tensile Modulus (Msi)
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Typical Epoxy Composite Properties*

Property Test Method H_MGE 12k ) I_MHJ 12k ) !MT 12k ) :I\Sd. 12k )

US Units Sl Units US Units S Units US Units Sl Units US Units Sl Units
0" Tensile Strength 350-ksi 2413-MPa 480-ksi 3310-MPa 395-ksi 2723-MPa 320-ksi 2205-MPa
0" Tensile Modulus ASTM D3039 37.0-Msi 255-GPa 27.5-Msi 190-GPa 23.8-Msi 164-GPa 20.5-Msi 141-GPa
0" Tensile Strain 1.00% 1.00% 1.62% 1.62% 1.62% 1.62% 1.55% 1.55%
0" Flexural Strength ASTM D790 241-ksi 1662-MPa 270-ksi 1862-MPa 274-ksi 1889-MPa
0" Flexural Modulus 23.5-Msi 162-GPa 22.0-Msi 152-GPa 18.4-Msi 127-GPa
0° Short Beam Shear Strength ASTM D2344 14.6-ksi 101-MPa 18.1-ksi 125-MPa 19.9-ksi 137-MPa 18.5-ksi 128-MPa
0° Compressive Strength ASTM D695 190-ksi 1310-MPa 260-ksi 1793-MPa 245-ksi 1689-MPa 222-ksi 1530-MPa
0° Compressive Modulus Mod. 32.0-Msi 221-GPa 23.8-Msi 164-GPa 21.7-Msi 150-GPa 18.6-Msi 128-GPa
Open Hole Tensile Strength ASTM D5766 66-ksi 455-MPa 86-ksi 593-MPa 62-ksi 427-MPa 64-ksi 438-MPa
Open Hole Compressive Strength ASTM D6484 36-ksi 248-MPa 53-ksi 362-MPa 51-ksi 352-MPa 48-ksi 330-MPa
90" Tensile Strength ASTM D3039 6.5-ksi 45-MPa 11.6-ksi 80-MPa 16.1-ksi 111-MPa 11.7-ksi 81-MPa

* 350°F Cure, Room Temperature, Dry Test Results. Data shown are normalized to 60% Fiber Volume where applicable

Sizing Available with HexTow® Continuous Carbon Fiber Products

Designation i i Recommended Uses Sizing Level
Epoxy, Phenolic, Polycarbonate, Polyurethane,
- Polyester, Polysulfones, Cyanate Ester, Vinyl
Unsized Ester, Nylon, BMI, PES, PEEK, PEKK, PES, Prepreg Tape 0
PVC, Polyimide, Polypropylene

G Epoxy, Phenolic, Polyurethane Weaving Prepreg Tape gg : ‘;5
Epoxy, Phenolic, Vinyl Ester, 5 . 08-1.2

GP Polyurethane, Cyanate Ester, BMI Weaving & Filament Winding Prepreg Tape 02-04

H Epoxy Weaving 0.8-1.2

R Epoxy, Polyester Filament Winding 1.2-186

GS Epoxy, Vinyl Ester, Polyurethane Prepreg Tape 03-07

* Compatibility with these Matrices is considered theoretically compatible. Hexcel cannot guarantee their results.

CHOPPED FIBER

Chopped fiber is used in compression and injection molding compounds to produce machine
parts, gears and chemical valves. The finished products have excellent corrosion, creep and
fatigue resistance, plus high strength and stiffness characteristics.

HexTow® Chopped Carbon Fiber Products

Property Units 1 2 3 4

IM Carbon Fiber % 100 50 - 100 0-100 0
AS Carbon Fiber % 0 0-50 100 -0 100
Fiber Length* in 0.25 0.25 0.25 0.25
mm 6.4 6.4 6.4 6.4

Standard Packaging Ibs 40 40 40 40
kg 181 181 181 18.1

* Other fiber lengths available on request

Sizing Available with HexTow® Chopped Carbon Fiber Products

Sizing Type Units XX00 XX25 BR102
Sizing Content wt. % 3-7% 3-T% 4-8%

Polyamide (nylon), Polycarbonate, Polyphenylene sulfide,
Polyurethane, PEI, Polyester

Size Compatibility** Polyamide (nylon) Polycarbonate, Polysulfone, Epoxy

** Compatibility with these Matrices are considered theoretically compatible. Hexcel cannot guarantee their results.
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Anexo 6: Ficha técnica de la resina epoxi.

Quality Materials For High Performance Compesite Parts

PRODUCT LINE DESCRIPTION

The AEROPOXY line of products has been developed to provide commercial and consumer users with a group of
materials ideally suited for the fabrication and/or repair of high performance composite parts and structures. The
AEROPOXY materials were originally developed for the kitplane construction and repair market, where the com-
bination of high strengths, excellent heat resistance with room temperature cures and improved safety made
them very popular. These same features and benefits quickly made themvery attradive fo customers in the auto-
motive, sporting goods and sport vehicle industries, where they currently enjoy considerable usage.

LAMINATING SYSTEMS

PR2032 Laminating Resin

This is a medium viscosity, unfilled, light amber laminating resin that is designed for use in fabricating compos-
ite parts and other de manding structural applications. This resin laminates very easily, and wets out fiberglass,
carbon and aramid fibers readily. PR2032 has excellent cured properties, with particularly good flexural
strength, and high heat resistance with a room temperature cure. Three hardeners are provided for PR2032

that provide different working times to suit the size and type of laminate or part.

LAMINATING SYSTEMS SPECIFICATIONS & TYPICAL MECHANICAL PROPERTIES

NOTE: For full specifications and properties with all of the available hardeners, including recommended curing
cycles, refer to the individual product bulletins available on our web site at www.ptm-w.com.

PR2032 / PH3630 PR2032 / PH3660 | PR2032 / PH3665

Mix Ratio, By Weight 100: 27 100: 27 100: 27

By Volume 3to1 3to1 3to1
Color Amber Amber Amber
Mixed Viscosity, cps, @77°F 800 - 875 cps 900 - 950 cps 925 - 975 cps
Pot Life, 4 fl. oz. Mass 30 minutes 1 hour 2 hours
Cured Hardness, Shore D 88D 86D-88D 87D
Specific Gravity, gms./cc 1.16 1.1 112
Density, Ib. / cu.in. 0420 0401 0410

Ib. / gallen 9.68 9.26 947
Specific Volume, cu.in./ Ib. 238 249 244
Tensile Strength, psi " 45,350 psi 45,170 psi 45,870 psi
Elongation, % 191% 1.96 % 1.98 %
Tensile Modulus, psi 2.8 x 106 psi 2,620,000 psi 2.52 x 106 psi
Flexural Strength, psi ) 167 psi 62,285 psi 66,667 psi
Flexural Modulus, psi " 2.77 x 106 psi 2,560,000 psi 3.05 x 106 psi
Glass Transition Temp., Tg 194°F 196°F 194°F
Coefficient of Thermal 37x10° 43x10° 415x10°
Expansion, in./in./ °F in./in./ °F in./in./ °F
|Range: 100°F - 150°F

(1) These properties were derived with a 10-ply laminate, hand lay-up, Style 181 Fiberglass Fabric, 55% glass content.
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Anexo 7: Proforma de adquisicion de la fibra de carbono.

12.3oz Bi-Directional Carbon Tape - 12K Tow

Widths

Weight: 12 .3osy
Weave: Plain
Tow Size: 12K

Thickness: 022"

Available in the following widths
g

an
pot

10"

12"

This 12K tape is very heavy duty and
will achieve fast build-up and provide
excellent strength to your part.
Mot as conformable as the 3K tape, but
excellent for wrapping applications.

12.3oz x 12K Plain Weave Tape

Cat No. Description Price
FG-CF123-03 3" Width $3.40/running yard
Same 20 or more yards 3.00/running yard
Same Full Roll (100yds) 2.65/running yard
Cat No. Description Price
FG-CF123-04 4" \Width $4.50/running yard
Same 20 or more yards 3.95/running yard
Same Full Roll (100yds) 3.50/running yard
Cat No. Description Price
FG-CF123-06 6" Width $6.75/running yard
Same 20 or more yards 5.95/running yard
Same Full Roll (100yds) 5.25/running yard
Cat No. Description Price
FG-CARB12310 10" Width $10.75/running yard
Same 20 or more yards 9.50/running yard
Same Full Roll (100yds) 8.35/running yard
Cat No. Description Price
FG-CF123-12 12" Width $12.50/running yard
Same 20 or more yards 11.20/running yard
Same Full Roll (100yds) 9.95/running yard
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Anexo 8: Caracteristicas de la resina epoxi vs la de poliéster

Caracteristicas de laresina

Poliéster

Costo Elevado Bajo
Faciidad de uso Facil de usar Dificil
Impermeabikdad al agua Muy buena No
Médulo de flexon Excelente Muy bueno
Madulo de tension Excelente Wiy bueno
Tolerancia a ultavioktas Bajo Muy bueno
Uso en Compuestos avanzados
con carbono o Kevlar ® Excelente No recomendable
Selando o reparando madera Excelente Bueno
Relenado en compuestos Excelente Bueno
Adhesivado en amilares Excelente No
Fokmeriza en beneralmente debe ayudarse
Curado en superficies finas superficies finas con un anti -tacking

206



http://www.carmas.com.ar/uploaded_images/2007-03-08_115620-737764.jpg

Anexo 9: Diferentes fabricantes de fibra de carbono y las comparativa de sus

caracteristicas.
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Anexo 10: Tipos de fibra de carbono segin el mddulo de elasticidad.

TIPOS DE FIBRA
Fibras Fibras Fibras Fibras Fibras

Propledad SM®* IM*™  HM®  *LM® *UHMP
Contenido en
carbono (%) 95 95 509 97 >99
Diametro (um). 6-8 5-6 5-8 1 10
Densidad (gtm) 1.8 18 19 1.9 29
Resistenciaa la 3450 3450 1380
traccion (mpa) S _g200 -5520 -3100  2*10
Alargamiento 16 13-20 07-10 09  04-027
alarotura
Resistencia eléctrica 1650 1450 900 1300 220
(p_cm) -130
Conductividad
termica wimk) 20 20 080 -

(a) Fibras para usos generales; (b) fibras para aplicaciones aeroespaciales.
Valores de propiedades para fibras obtenidas a partir de PAN como precursor. *
Valores de propiedades para fibras “pitch”.

Las fibras de carbono se suelen clasificar atendiendo a dos criterios: tipo de
precursor y valor de su médulo de elasticidad. De acuerdo con el segundo criterio
se distinguen cinco clases, o calidades, de fibras: SM (“Standard modulus”), UHM
(“Ultra-high modulus®), HM (“High modulus”), HT (“High tenacity-high strength”) o
IM (“Intermediate modulus”), y LM (“Low modulus”).
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Anexo 11: Ventajas de las fibras unidireccionales y bidireccionales.

UNIDIRECCIONAL

BIDIRECCIONAL

Altas fuerzas y rigideces en una Unica

direccion

Fuerza y rigidez en dos direcciones

Bajo peso de las fibras

Caracteristicas de manejo muy buenas

Uso extendido

Buena caida

Precio reducido

Diversas posibilidades de disposicion en el

tejido

Posibilidad de mezclar fibras

Pesos reducidos de entra 20 a 1000 g/m2

Mayor precio que las unidireccionales
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Anexo 12: Produccion en toneladas de fibra de carbono por fabricante.
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Anexo 13: Modulo de tencién vs esfuerzo méaximo de diferentes fibras de carbono

segun el fabricante.
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Anexo 14: Velocidad media anual del viento a 80 metros de altura.
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Anexo 15: Coeficiente de sustentacion en funcion del angulo de ataque.
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Anexo 16: Valores para generar el perfil NACA 0009

NASQ(;/% 009 smoothed NAg_'g;/g 009 smoothed
1 0.0 0.0 0.0
0.99572 0.00057 0.00107 -0.00349
0.98296 0.00218 0.00428 -0.00767
0.96194 0.00463 0.00961 -0.01214
0.93301 0.00770 0.01704 -0.01646
0.89668 0.01127 0.02653 -0.02039
0.85355 0.01522 0.03806 -0.02395
0.80438 0.01945 0.05156 -0.02720
0.75000 0.02384 0.06699 -0.03023
0.69134 0.02823 0.08427 -0.03305
0.62941 0.03247 0.10332 -0.03564
0.56526 0.03638 0.12408 -0.03795
0.50000 0.03978 0.14645 -0.03994
0.43474 0.04248 0.17033 -0.04161
0.37059 0.04431 0.19562 -0.04295
0.33928 0.04484 0.22221 -0.04397
0.30866 0.04509 0.25000 -0.04466
0.27886 0.04504 0.27886 -0.04504
0.25000 0.04466 0.30866 -0.04509
0.22221 0.04397 0.33928 -0.04484
0.19562 0.04295 0.37059 -0.04431
0.17033 0.04161 0.43474 -0.04248
0.14645 0.03994 0.50000 -0.03978
0.12408 0.03795 0.56526 -0.03638
0.10332 0.03564 0.62941 -0.03247
0.08427 0.03305 0.69134 -0.02823
0.06699 0.03023 0.75000 -0.02384
0.05156 0.02720 0.80438 -0.01945
0.03806 0.02395 0.85355 -0.01522
0.02653 0.02039 0.89668 -0.01127
0.01704 0.01646 0.93301 -0.00770
0.00961 0.01214 0.96194 -0.00463
0.00428 0.00767 0.98296 -0.00218
0.00107 0.00349 0.99572 -0.00057

1 0.0
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Anexo 17: Certificacion del CID FAE de culminacién del proyecto.

“El Ecuador ha sido, es
y sera Pals Amazénico”

FUERZA AEREA ECUATORIANA
CENTRO DE INVESTIGACION Y DESARROLLO FAE.

CERTIFICADO

Yo, Mayor Téc. Avc. Lenin Jara Olmedo, en calidad de DIRECTOR DEL CENTRO DE
INVESTIGACION Y DESARROLLO FAE, tengo a bien certificar que el Sr. CARRASCO
CARRASCO LUIS ROBERTO, portador de cédula de ciudadania nimero 1804784237, realizd el
trabajo de Investigacion sobre el TEMA: ANALISIS ESTRUCTURAL DEL TWIN BOOM PARA LA
OPTIMIZACION DEL PESO EN EL AVION NO TRIPULADO GAVILAN DEL CENTRO DE
INVESTIGACION Y DESARROLLO DE LA FUERZA AEREA ECUATORIANA, quien ha concluido
de conformidad a los intereses de este Centro y a los objetivos planteados para el efecto,
asimismo como prueba de cumplimiento ha presentado un original y magnético del trabajo, el
mismo que reposara en el archivo técnico de este Centro.

Es todo cuanto puedo certificar en honor a la verdad y autorizo al interesado/a hacer uso del
presente documento en lo que creyere conveniente, excepto para tramites judiciales.

Ambato, 17 de febrero de 2016

%/lsp

c-mail: cidfae@cidfae.gob.ec. Direccion: Aeropuerto de Chachoén-sector lzamba, Telefax: 032854381
Ambato — Tungurahua - Ecuador
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6 7 8
A
2 Tubo boom Fibra de carbono 34 33 877,3
2 | Pieldel estabilizador Fibrade carbono | 33 | 22 |1563,8
Viga principal del :
1 estabilizador horizontal Fibra de carbono 32 4 298
g | Costilla del estabilizador Fibra de carbono | 31 3 | 311
1 Piel del estabilizador Fibra de carbono | 30 7 | 3913
2 | ogaostilardel Fibrade carbono | 29 | 16 | 298
2 | ogaostilabdel Fibrade carbono | 28 | 15 | 299
2 | ogpecostilaSdel Fibrade carbono | 27 | 14 | 285
2 | guostiladael Fibrade carbono | 26 | 13 | 236
2 | gupostilasdel Fibra de carbono | 25 12 | 188
2 | guoostilazadel Fibrade carbono | 24 | 11 | 1436
2 | guostilatdel Fibrade carbono | 23 | 10 | 134
Costilla lateral del .
19 estabilizador horizontal Alumino 6061 T6 22 6 89
‘ Viga secundaria del ;
‘ 2 | estabilizador horizontal Fibra de carbono 21 5 359
‘ 4 | Bisagras del Timon de Aluminio 20 15,51
‘ Costilla superior del T.P. Fibra de carbono 19 30 9,7
‘ 2 Piel del T.P. Fibra de carbono 18 32 804,6
/ 2 Costilla inferior del T.P. Fibra de carbono 17 28 9,16
Costilla interna del Timén .
‘ 12 de Profundidad Fibra de carbono 16 29 6,4
X
; 2 Viga del T.P. Fibra de carbono 15 31 153,5
Viga principal del ;
" 2 estabilizador vertical Fibra de carbono 14 8 123
- Viga secundaria del ,
’ 2 estabilizador vertical Fibra de carbono 13 9 147
Bisagras del Timon de
12 direccion ABS 12 3.1
Costilla superiér del .
2 Timon de Direccion Fibra de carbono 11 23 5.1
2 Piel del T.D Fibra de carbono 10 27 150
16 | Costilla interna del T. D. Fibra de carbono 9 24 3,5
2 Costilla inferior del T.D. Fibra de carbono 8 25 5,9
2 Viga del T.D. Fibra de carbono 7 26 89,9
Costilla 8 del .
2 estabilizador vertical Fibra de carbono 6 17 421
Costilla 9 del .
2 estabilizador vertical Fibra de carbono 5 18 4
Costilla 10 del .
2 estabilizador vertical Fibra de carbono 4 19 32,2
Costilla 11 del .
2 estabilizador vertical Fibra de carbono 3 20 26
Costilla 12 del .
2 estabilizador vertical Fibra de carbono 2 21 26
2 Tubo Boom en cola Aluminio 6061 T6 1 2 188
No. de . . No. De . No.de | No.del | Peso .
pieza Denominacién Norma/Dibujo Material Orden | Modelo |g/ pieza Observaciones.
Tolerancia (Peso) Materiales:
+0,5 147349 g Varios
Fecha| Nombre D o Escala:
Dibuje: |01/12/15| Ing. Lopez G. eénominacion: scala:
s oz :ng tgg:zg Twin Boom (Lista de materiales) 110
UTA Numero del dibujo: 01 de 33
o L Ingenieria Mecéanica
Edicion| Modificacion | Fecha [Nombre] (Sustitucién)




DETALLE A DETALLE B
ESCALA1:25 ESCALA1:25

43,54

14

S=F==—==========eq

&
L

Tolerancia (Peso) Materiales:

+0,5 188 g Aluminio 6061 T6

Fecha| Nombre
Dibujo: |01/12/15( Luis Carrasco
Reviso: |06/12/15| Ing. Lopez G. Tubo Boom en cola
Aprobo:[06/12/15| Ing. Lopez G.
UTA
Ingenieria Mecanica

Denominacion:

Numero del dibujo: 02 de 33

Edicion| Modificacion Nombre] CID FAE (Sustitucion)




NOTA: La Costilla esta construida con dos capas de fibra de carbono y todos
los elementos del twin boom a esepcion del la viga principal

del estabilizador horizontal y el tubo boom.

Las secciones en todas las costillas donde se ensamblan con las vigas tienen
las mismas demenciones que estas y por lo tanto no se acotaran en las costillas.

Naca 0009

Tolerancia (Peso) Materiales:

+0,5 31,19 Fibra de carbono

Fecha} Nombre Denominacion:
Dibujo: |01/12/15( Luis Carrasco :

Reviso: |06/12/15| Ing. Lépez G. Costilla del Estabilizador horizontal
Aprobo:[06/12/15| Ing. Lopez G.

UTA , o
Ingenieria Mecanica Ndmero del dibujo: 03 de 33

Edicion| Modificacion Nombre) CID FAE

(Sustitucion)




NOTA: Este componente esta construido con
tres capas de fibra de carbono.

DETALLE C
ESCALA1:25

Tolerancia (Peso) Materiales:

+0,5 298 g Fibra de Carbono

Fecha} Nombre Denominacion:
Dibujo: |01/12/15( Luis Carrasco :

Reviso: |06/12/15( Ing. Lopez G.

Aprobo:[06/12/15| Ing. Lopez G.
UTA ) o

Ingenieria Mecanica Numero del dibujo: 04 de 33

Nombre) CID FAE

Viga principal de estabilizador horizontal

Edicion| Modificaciéon

(Sustitucion)




DETALLE D
ESCALA1:1

Tolerancia

0,5

(Peso)

359 ¢

Materiales:

Fibra de carbono

Fecha

Nombre

Dibujo:

01/12/15

Luis Carrasco

Reviso:

06/12/15

Ing. Lopez G.

Aprobd:

06/12/15

Ing. Lépez G.

Denominacion:

Viga secundaria del estabilizador horizontal

Edicion

Modificacién

Nombre]

UTA
Ingenieria Mecanica

CID FAE

Numero del dibujo: 05 de 33

(Sustitucion)




Naca 0009

Tolerancia (Peso) Materiales:

+0,5 89¢g Aluminio 6061T6

Fecha| Nombre

Dibujo:

01/12/15| Luis Carrasco Denominacion:

Reviso:

06/12/15| Ing. Lopez G. | Costilla lateral del estabilizador horizontal

Aprobd:

06/12/15| Ing. Lopez G.

Edicion

Modificacién

Nombre]

Ingenieria Mecanica

UTA

Numero del dibujo: 06 de 33

CID FAE

(Sustitucion)




/ Naca 0009

330,22

339,52

DETALLE F
ESCALA1:25

Tolerancia (Peso) Materiales:

+0,5 3913 g Fibra de carbono

Fecha} Nombre Denominacion:
Dibujo: |01/12/15( Luis Carrasco :

Reviso: |06/12/15| Ing. Lépez G. Piel del estabilizador horizontal
Aprobo:[06/12/15| Ing. Lopez G.

UTA , o
Ingenieria Mecanica Ndmero del dibujo: 07 de 33

Edicion| Modificacion Nombre) CID FAE

(Sustitucion)




15
N

g ]

DETALLE E
ESCALA 1:1

Tolerancia

0,5

(Peso) Materiales:

123 g

Fibra de carbono

Fecha| Nombre

Dibujo:

01/1215| Luis Carrasco Denominacion:

Reviso:

06/12/15| Ing. Lopez G.

Aprobd:

06/12/15| Ing. Lopez G.

Viga principal del estabilizador vertical

Edicion

Modificacién

Nombre]

UTA

Ingenieria Mecanica

CID FAE

Numero del dibujo: 08 de 33

(Sustitucion)




17,14

DETALLE G
ESCALA 1:1

Tolerancia (Peso) Materiales:

+0,5 147 g Fibra de carbono

Fecha} Nombre Denominacion:
Dibujo: |01/12/15( Luis Carrasco :

Reviso: |06/12/15( Ing. Lopez G.

Aprobo:[06/12/15| Ing. Lopez G.
UTA ) o

Ingenieria Mecanica Numero del dibujo: 09 de 33

Nombre) CID FAE

Viga secundaria del estabilizador vertical

Edicion| Modificaciéon

(Sustitucion)




Naca 0009

Tolerancia (Peso)

+0,5 1349

Materiales:

Fibra de carbono

Fecha| Nombre

Dibujo:

01/12/15| Luis Carrasco

Denominacion:

Reviso:

06/12/15| Ing. Lopez G.

Aprobd:

06/12/15| Ing. Lopez G.

Costilla 1 del estabilizador vertical

Edicion

Modificacién

Nombre]

UTA

Ingenieria Mecanica

CID FAE

Numero del dibujo: 10 de 33

(Sustitucion)




Naca 0009

Tolerancia (Peso)

+0,5 14,36 g

Materiales:

Fibra de carbono

Fecha| Nombre

Dibujo:

01/12/15| Luis Carrasco

Denominacion:

Reviso:

06/12/15| Ing. Lopez G.

Aprobd:

06/12/15| Ing. Lopez G.

Costilla 2 del estabilizador vertical

Edicion

Modificacién

Nombre]

UTA

Ingenieria Mecanica

CID FAE

Numero del dibujo: 11 de 33

(Sustitucion)




Naca 0009

Tolerancia (Peso)

+0,5 18,8 g

Materiales:

Flbra de carbono

Fecha| Nombre

Dibujo:

01/12/15| Luis Carrasco

Reviso:

06/12/15| Ing. Lopez G.

Aprobd:

06/12/15| Ing. Lopez G.

Denominacion:

Costilla 3 del estabilizador vertical

Edicion

Modificacién

Nombre]

UTA

Ingenieria Mecanica

CID FAE

Numero del dibujo: 12 de 33

(Sustitucion)




Naca 0009

SN
&/

Tolerancia (Peso) Materiales:

10,5 23,69 Fibra de carbono

Fecha| Nombre

Dibujo:

01/1215| Luis Carrasco Denominacion:

Reviso:

06/12/15| Ing. Lépez G. Costilla 4 del estabilizador vertical

Aprobd:

06/12/15| Ing. Lopez G.

Edicion

Modificacién

Nombre]

Ingenieria Mecanica

UTA

Numero del dibujo: 13 de 33

CID FAE

(Sustitucion)




Tolerancia

0,5

(Peso)

28,59

Materiales:

Fibra de carbono

Fecha

Nombre

Dibujo:

01/12/15

Luis Carrasco

Reviso:

06/12/15

Ing. Lopez G.

Aprobd:

06/12/15

Ing. Lépez G.

Denominacion:

Costilla 5 del estabilizador vertical

Edicion

Modificacién

Nombre]

UTA
Ingenieria Mecanica

CID FAE

Numero del dibujo: 14 de 33

(Sustitucion)




Naca 0009</

Tolerancia

0,5

(Peso)

2994¢

Materiales:

Fibra de carbono

Fecha

Nombre

Dibujo:

01/12/15

Luis Carrasco

Reviso:

06/12/15

Ing. Lopez G.

Aprobd:

06/12/15

Ing. Lépez G.

Denominacion:

Costilla 6 del estabilizador vertical

Edicion

Modificacién

Nombre]

UTA
Ingenieria Mecanica

CID FAE

Numero del dibujo: 15 de 33

(Sustitucion)




Naca 0009

Tolerancia

0,5

(Peso)

29,84

Materiales:

Fibra de carbono

Fecha

Nombre

Dibujo: [01/12/15

Luis Carrasco

Revisé: |06/12/15

Ing. Lopez G.

Aprobo:| 06/12/15

Ing. Lépez G.

Denominacion:

Costilla 7 del estabilizador vertical

Edicion

Modificacién

Nombre]

UTA
Ingenieria Mecanica

CID FAE

Numero del dibujo: 16 de 33

(Sustitucion)




Naca 0009

Tolerancia

0,5

(Peso)

421g

Materiales:

Fibra de carbono

Fecha

Nombre

Dibujo:

01/12/15

Luis Carrasco

Reviso:

06/12/15

Ing. Lopez G.

Aprobd:

06/12/15

Ing. Lépez G.

Denominacion:

Costilla 8 del estabilizador vertical

Edicion

Modificacién

Nombre]

UTA

Ingenieria Mecanica

CID FAE

Numero del dibujo: 17 de 33

(Sustitucion)




Naca 0009

Tolerancia

0,5

(Peso)

41g

Materiales:

Fibra de carbono

Fecha

Nombre

Dibujo: [01/12/15

Luis Carrasco

Revisé: |06/12/15

Ing. Lopez G.

Aprobo:| 06/12/15

Ing. Lépez G.

Denominacion:

Costilla 9 del estabilizador vertical

Edicion

Modificacién

Nombre]

UTA
Ingenieria Mecanica

CID FAE

Numero del dibujo: 18 de 33

(Sustitucion)




Naca 0009

©
':3 QY

YR ®/

3DDDDC

30 | .30 | 30 | 30

30_[18][15/16

Tolerancia (Peso)

+0,5 32,2 g

Materiales:

Fibra de carbono

Fecha| Nombre

Dibujo: |01/12/15( Luis Carrasco

Reviso: |06/12/15( Ing. Lopez G.

Aprobo:[06/12/15| Ing. Lopez G.

Denominacion:

Costilla 10 del estabilizador vertical

UTA

Ingenieria Mecanica

Edicion

Modificacién

Nombre]

CID FAE

Numero del dibujo: 19 de 33

(Sustitucion)




30

Tolerancia

0,5

(Peso)

269

Materiales:

Fibra de carbono

Fecha

Nombre

Dibujo:

01/12/15

Luis Carrasco

Reviso:

06/12/15

Ing. Lopez G.

Aprobd:

06/12/15

Ing. Lépez G.

Denominacion:

Costilla 11 del estabilizador vertical

Edicion

Modificacién

Nombre]

UTA
Ingenieria Mecanica

CID FAE

Numero del dibujo: 20 de 33

(Sustitucion)




Naca 0009

Tolerancia (Peso)

+0,5 26 g

Materiales:

Fibra de carbono

Fecha| Nombre

Dibujo:

01/12/15| Luis Carrasco

Reviso:

06/12/15| Ing. Lopez G.

Aprobd:

06/12/15| Ing. Lopez G.

Denominacion:

Costilla 12 del estabilizador vertical

Edicion

Modificacién

Nombre]

Ingenieria Mecanica

UTA

Numero del dibujo: 21 de 33

CID FAE

(Sustitucion)




Naca 0009

5

187

23337 |, 187
B | il

Naca 0009

282,38

—;-Naca 0009

Tolerancia (Peso) Materiales:

10,5 1563,8 g Fibra de carbono

Fecha} Nombre Denominacion:
Dibujo: |01/12/15( Luis Carrasco :

Reviso: |06/12/15| Ing. Lépez G. Piel del estabilizador vertical
Aprobo:[06/12/15| Ing. Lopez G.

UTA , o
Ingenieria Mecanica Ndmero del dibujo: 22de 33

Edicion| Modificacion Nombre) CID FAE

(Sustitucion)




Tolerancia

0,5

(Peso)

5149

Materiales:

Fibra de carbono

Fecha

Nombre

Dibujo: [01/12/15

Luis Carrasco

Revisé: |06/12/15

Ing. Lopez G.

Aprobo:| 06/12/15

Ing. Lépez G.

Denominacion:

Costilla superior del timén de direccidn

Edicion

Modificacién

Nombre]

UTA
Ingenieria Mecanica

CID FAE

Numero del dibujo: 23 de 33

(Sustitucion)




Tolerancia (Peso) Materiales:

10,5 3,59 Fibra de carbono

Fecha} Nombre Denominacion:
Dibujo: |01/12/15( Luis Carrasco :

Reviso: |06/12/15( Ing. Lopez G.

Aprobo:[06/12/15| Ing. Lopez G.
UTA . o

Ingenieria Mecanica Ndmero del dibujo: 24 de 33

Nombre) CID FAE

Costillas internas del timén de direccién

Edicion| Modificaciéon

(Sustitucion)




Tolerancia

0,5

(Peso)

599

Materiales:

Fibra de carbono

Fecha

Nombre

Dibujo:

01/12/15

Luis Carrasco

Reviso:

06/12/15

Ing. Lopez G.

Aprobd:

06/12/15

Ing. Lépez G.

Denominacion:

Costilla inferior del timon de direccidon

Edicion

Modificacién

Nombre]

UTA
Ingenieria Mecanica

CID FAE

Numero del dibujo: 25 de 33

(Sustitucion)




DETALLEH
ESCALA1:1

Tolerancia

0,5

(Peso)

89,99

Materiales:

Fibra de carbono

Fecha

Nombre

Dibujo:

01/12/15

Luis Carrasco

Reviso:

06/12/15

Ing. Lopez G.

Aprobd:

06/12/15

Ing. Lépez G.

Denominacion:

Viga del timoén de direccion

Edicion

Modificacién

Nombre]

UTA
Ingenieria Mecanica

CID FAE

Numero del dibujo: 26 de 33

(Sustitucion)




DETALLE |
ESCALA1:25

S\

Tolerancia

0,5

(Peso)

150 g

Materiales:

Fibra de carbono

Fecha

Nombre

Dibujo:

01/12/15

Luis Carrasco

Reviso:

06/12/15

Ing. Lopez G.

Aprobd:

06/12/15

Ing. Lépez G.

Denominacion:

Piel del timén de direccion

Edicion

Modificacién

Nombre]

UTA
Ingenieria Mecanica

CID FAE

Numero del dibujo: 27 de 33

(Sustitucion)




Tolerancia (Peso) Materiales:

+0,5 6,49 Fibra de carbono

Fecha} Nombre Denominacion:
Dibujo: |01/12/15( Luis Carrasco :

Reviso: |06/12/15( Ing. Lopez G.

Aprobo:[06/12/15| Ing. Lopez G.
UTA ) o

Ingenieria Mecanica Numero del dibujo: 28 de 33

Nombre) CID FAE

Costilla interna del timén de profundidad

Edicion| Modificaciéon

(Sustitucion)




Tolerancia (Peso) Materiales:

+0,5 9,16 g Fibra de carbono

Fecha} Nombre Denominacion:
Dibujo: |01/12/15( Luis Carrasco :

Reviso: |06/12/15( Ing. Lopez G.

Aprobo:[06/12/15| Ing. Lopez G.
UTA ) o

Ingenieria Mecanica Numero del dibujo: 29 de 33

Nombre) CID FAE

Costilla inferior del timén de profundidad

Edicion| Modificaciéon

(Sustitucion)




—2

5

Tolerancia (Peso)

Materiales:

+0,5 9,749 Fibra de carbono

Fecha} Nombre Denominacion:
Dibujo: |01/12/15( Luis Carrasco :
Revis: |06/12/15] Ing. Lépez G. | Costilla superior del timén de profundidad
Aprobo:[06/12/15| Ing. Lopez G.

UTA , —
Ingenieria Mecanica Numero del dibujo:
Nombre CID FAE

Edicion| Modificaciéon

30 de 33

(Sustitucion)




DETALLE R
ESCALA1:1

Tolerancia (Peso)

+0,5 1535 g

Materiales:

Fibra de carbono

Fecha| Nombre

Dibujo:

01/12/15| Luis Carrasco

Reviso:

06/12/15| Ing. Lopez G.

Aprobd:

06/12/15| Ing. Lopez G.

Denominacion:

Viga del timén de profundidad

Edicion

Modificacién

Nombre]

UTA

Ingenieria Mecanica

CID FAE

Numero del dibujo: 31 de 33

(Sustitucion)




1433

DETALLE J
ESCALA1:25

Tolerancia (Peso)

+0,5 804, 6 g

Materiales:

Fibra de carbono

Fecha| Nombre

Dibujo:

01/12/15| Luis Carrasco

Reviso:

06/12/15| Ing. Lopez G.

Aprobd:

06/12/15| Ing. Lopez G.

Denominacion:

Piel del timon de profundidad

Edicion

Modificacién

Nombre]

UTA

Ingenieria Mecanica

CID FAE

Numero del dibujo: 32 de 33

(Sustitucion)




NOTA: Este componente esta construido con 5 capas
de material copuesta de fibra de carbono

D 48

DETALLE K
ESCALA1:1

Tolerancia

0,5

(Peso)

877,3¢g

Materiales:

Fibra de carbono

Fecha

Nombre

Dibujo:

01/12/15

Luis Carrasco

Reviso:

06/12/15

Ing. Lopez G.

Aprobd:

06/12/15

Ing. Lépez G.

Denominacion:

Tubo boom

Edicion

Modificacién

Nombre]

UTA
Ingenieria Mecanica

CID FAE

Numero del dibujo: 33 de 33

(Sustitucion)




