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RESUMEN  

 

Para el proceso de ingeniera inversa del componente se inició con una réplica en fibra de 

vidrio el cual sirve como matriz para el patrón inicial, tomando este modelo y realizando 

correcciones dimensionales con respecto al modelo original con el que se obtuvo un 

modelo replica el cual se utilizó para fabricar el molde definitivo del Wing Tip - Fairing 

Assy. Para crear un modelo CAD de la pieza original se aplicó un escaneo y digitalización 

3D para posteriormente realizar un tratamiento a la nube de puntos y conseguir una 

superficie del modelo. Los materiales propuestos para la construcción del componente son 

fibra de vidrio, fibra de Kevlar, fibra de carbono y malla de cobre, con una matriz de resina 

Aeropoxy. El proceso utilizado para manufacturar el componente fue mediante bolsa de 

vacío, ya que permite conseguir buenas propiedades de laminación.  

Con el software Ansys Research se realizó pruebas del componente, simulando un vuelo 

en crucero con el material propuesto, con el cual se pudo establecer valores de 

deformación, esfuerzo y mediante un criterio de falla para materiales compuestos el cual 

permite determinar el inverse reverse factor y un factor de seguridad, con los cuales se 

puede evaluar si el material es seguro. Los resultados arrojados de la simulación 

determinaron que los mayores esfuerzos se concentran en la zona de los agujeros del 

componente especialmente en el intradós y en el borde de ataque. El material propuesto 

para la construcción del componente cumple con los requerimientos establecidos.  

Palabras clave: Wing Tip, Fairing Assy, Aerodinámica, Embraer, borde de ataque, 

ingeniería inversa.      
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ABSTRACT 

 

For the process reverse engineering of the component began with a fiberglass replica 

which serves as a matrix for the initial pattern. It is taking as a model and making 

dimensional corrections concerning the original model. However, a replica model was 

obtained which was used to manufacture the final mold. On the other hand, to create a 

CAD model of the original part, a 3D scan and digitization were applied to later perform 

a treatment to the point cloud and obtain a surface of the model. The materials proposed 

for the construction of the component are; fiberglass, Kevlar fiber, carbon fiber, and 

copper mesh, with an Aeropoxy resin matrix. The process used to manufacture the 

component was using a vacuum bag, since it allows to achieve good lamination properties. 

With the Ansys Research software, component tests were carried out simulating a cruise 

flight with the proposed material. With which it was possible to establish deformation and 

stress values and through a failure criterion for composite materials to determine the 

inverse reverse factor and a safety factor. It can help you evaluate if the material fails or 

not. The results obtained from the simulation determined that the greatest stresses are 

concentrated in the area of the component holes, especially in the soffit and on the leading 

edge. The material proposed for the construction of the component reaches the established 

requirements. 

Keywords: Wing Tip, Fairing Assy, Aerodynamics, Embraer, Leading Edge, reverse 

engineering 
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CAPITULO I.- MARCO TEÓRICO 

 

1.1 Antecedentes Investigativos 

En la actualidad el Centro de Investigación y Desarrollo CID de la Fuerza Aérea 

Ecuatoriana trabaja en investigaciones dentro de diferentes secciones entre las cuales 

tenemos: Aerodinámica, Estructuras, Materiales Compuestos entre otros, 

investigaciones que están enfocadas a dar soluciones técnico – operacionales a la flota 

de aeronaves. [1] En la actualidad los fabricantes de aeronaves buscan mejorar el 

rendimiento y la eficiencia de los equipos con la implementación de los WING TIP o 

punta de ala, logrando disminuir el efecto vórtice o estela, la introducción de materiales 

compuestos ha logrado disminuir el peso de las alas de los aviones y son capaces de 

soportar cargas de diseño. [2] Los materiales compuestos son el futuro de la industria 

aeroespacial, por más de 30 años Airbus ha sido el pionero en el uso de dichos materiales 

en jets comerciales. [3] Los materiales compuestos son muy utilizados por su baja 

densidad, alta resistencia a la corrosión y alta versatilidad de propiedades mecánicas, el 

cambio de un componente de acero por un material compuesto puede llevar un ahorro 

de un 60 a 80 % en peso y de un 20 a 50% en componentes de aluminio. La aeronave 

civil Airbus A350 lleva un 52% en peso en materiales compuestos. [4] Los primeros 

ensayos reales con estos componentes se dieron durante la Segunda Guerra Mundial, 

Alemania experimentó con estos dispositivos ubicados en la punta de las semi alas de 

los aviones de combate. [5] 

Un importante estudio desarrollado por el señor Llarena Espinoza Pelayo bajo el tema “ 

Sistemas de Reducción de Resistencia Inducida de Punta de Ala”, en el cual como 

objetivo fundamental se centra en la reducción de la resistencia inducida y por lo tanto 

una reducción de combustible que provoca el uso de winglets o puntas de ala, le interesa 

saber el comportamiento de estos elementos y las diferencias que pueden tener aeronaves 

que cuentan con estos elementos y aeronaves que no tienen estos elementos, Para el 

trabajo desarrollado tomo como referencia el ala de un Airbus A-320, el modelado lo 

realizó en solidworks mientras que la simulación lo hizo en Ansys con el módulo CFX. 

Para lo cual recreo un vuelo a velocidad y altura crucero. El avión antes mencionado 
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tiene una altura límite de 12000 m, mientras que su altura de crucero es de 10000 y 11000 

m, a esta altura la aeronave tiene una velocidad de crucero de 0,78 Mach, lo cual equivale 

a unos 830 Km/h, todos esto parámetros utiliza para definir la velocidad y el 

comportamiento del flujo de aire. Para una correcta simulación define el volumen de 

control es decir la atmósfera en la cual vuela el avión tomando como referencia los 11000 

m de altura. Con lo cual determina que el uso de estos elementos en los aviones durante 

un vuelo nos puede ahorrar hasta el 7% en combustible. Mientas que la resistencia con 

la implementación del winglet calcula un valor de 114238 N, en cambio sin winglet tiene 

un valor de 115529 N, con una diferencia total de 1291 N. Hace la misma comparación 

para calcular la sustentación, con winglet obtiene un valor de 502743 N, sin winglet le 

da un valor de 486592 N con una diferencia de 16151 N. Con este estudio concluye que 

la implementación de estos dispositivos en las puntas de las alas de los aviones reduce 

la fuerza de resistencia y aumenta la fuerza de sustentación con lo cual mejora la 

eficiencia del avión y logra ahorrar combustible. [6] 

Otro trabajo desarrollado por la Universidad Politécnica de Cataluña por el señor Pablo 

Guillen Lázaro con el tema “Estudio aerodinámico de un dispositivo de punta alar o 

winglet”, en dicho trabajo el autor analizó y determinó resultados utilizando el programa 

para simulación de Ansys Workbench (CFD) estudiando cómo va variando las 

resistencias aerodinámicas del perfil sin y con el winglet incorporado, además analiza 

las ventajas que tiene la instalación del componente al perfil alar, en dicha investigación 

determinó que la instalación del winglet al perfil alar en condiciones de trabajo y 

considerando un ángulo de ataque de 6 grados, se consigue reducir la resistencia (Drag) 

y mejora la sustentación (Lift). Al simular el winglet en condiciones de perdida los 

resultados no son buenos, ya que no mejora ni la sustentación ni la resistencia. Las 

fuerzas de resistencia disminuyen al acercarse al winglet (punta del ala del avión). Con 

este trabajo el autor puede concluir que un ala con un winglet obtiene mejores 

características tanto para la fuerza de sustentación como para la resistencia. A causa de 

la reducción del efecto de torbellino en la punta del ala obtiene una mejor sustentación 

y reduce la resistencia al avance generando así menos resistencia inducida. [7] 
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El ingeniero Luis Hermosillo presenta su trabajo en el Instituto Politécnico Nacional con 

el tema “Análisis Numérico de Propuesta de Winglet en Avioneta Comercial” el cual su 

objetivo principal es analizar el efecto que tiene el winglet en la semi – ala. Para dicho 

estudio trabaja con las características de una avioneta Baron G58 la cual tiene velocidad 

de crucero de 374 Km/h, rango máximo 2741 km, techo de servicio 6306 m y una 

velocidad límite máximo de 413 km/h, con lo cual establece que la aplicación de winglet 

en la avioneta trae efectos positivos en la aerodinámica, provocando mayor 

levantamiento en algunos casos, un decremento muy considerable de la fuerza de arrastre 

y la anulación de los vórtices en la punta de las alas lo cual provoca un aprovechamiento 

de la energía del vórtice en energía para levantar el avión  denominada sustentación, 

además muestra estabilidad lateral considerable mayor con la implementación de este 

componente. El trabajo indica que es aceptable la instalación de winglets en la pequeña 

aeronave, además de poder trabajar con diferentes parámetros y así poder perfeccionar 

sin alterar las estructuras básicas que vienen de fábrica. [8] 

Ana Juste Ruiz presenta una importante investigación desarrollada en la Universidad 

Carlos III de Madrid en el año 2016 con el tema “Diseño de un ala de avión mediante 

técnicas numéricas (FEM) “, el objetivo principal de este proyecto fue diseñar el cajón 

estructural del ala sometido a un estado de tensiones en condiciones de vuelo, estas 

tensiones producen fuerzas como la sustentación, el peso propio del ala, combustible, y 

el peso del motor. Para el desarrollo del proyecto simplifica el ala desde el punto de vista 

mecánico es una viga en voladizo, y desde el punto de vista estructural la parte del ala 

que actúa como viga es un cajón, el proyecto está basado en el ala de un Airbus A320 

para lo cual toma datos similares del avión como referencia para un estudio posterior del 

estado tensional. También aplica criterios de fallo para los materiales utilizados, el 

diseño de la geometría lo realiza en software Solid Edge, mientras que el análisis y la 

validación de resultados lo desarrolla en Abaqus. Al realizar la comparación del ala con 

aluminio y un material compuesto determina que los modelos analizados con aluminio 

la disminución de los espesores produce un aumento en la tensión, mientras que el 

material compuesto al ser sometido a los mismos estados de carga y mismos espesores 

resulta ser más eficiente. Para los modelos de material compuesto, no solo es importante 
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el espesor sino también la orientación de las fibras. Las fibras en los revestimientos 

deben estar a 0° por lo que están sometidos a flexión, mientras que los largueros y 

costillas están sometidas a cortadura por lo cual debe predominar la secuencia de 

apilamiento de 45°. Realizando una comparación entre los 2 materiales tanto la fibra de 

carbono como el aluminio 7178- T6, llega a la conclusión que el material compuesto 

brinda una estructura menos pesada, más resistente soportando las mismas cargas, pero 

con un costo mayor. [9]       

Isay López Luqueño realiza una investigación en el Instituto Politécnico Nacional de 

México con el tema “Optimización y análisis de la estructura de un ala con materiales 

compuestos” Para lo cual emplea la geometría de un ala y realiza dos comparaciones con 

2 materiales distintos un modelo analiza con aluminio y el otro con fibra de Kevlar con 

resina epóxica, con lo cual determina que hay mayores desplazamientos en el ala de 

material compuesto, mientras que el módulo de Young en el material de fibra de kevlar 

con resina epóxica es mayor, lo mismo sucede con los limites elásticos los cuales para 

el material compuesto se encuentra entre 490 – 1500 MPa, mientras que para el aluminio 

obtuvo un valor aproximado de 324 MPa. logro reducir el peso de la estructura con la 

implementación de materiales compuestos, logrando mejorar la integridad estructural. 

Por otra parte, la estructura con material compuesto obtuvo un mejor factor de seguridad, 

con lo cual logra mejorar la carga útil de la aeronave. Un ala construida en su totalidad 

por materiales compuestos tendría un costo elevado, pero se vería una compensación con 

la carga útil de la aeronave. [10] 

1.2 Fundamentación Teórica 

1.2.1 Embraer EMB 314 Super Tucano 

Este avión también se lo conoce como ALX o A-29, por la Fuerza aérea de Brasil, es un 

avión para combate a turbohélice, está diseñado para ataque a tierra, contrainsurgencia 

y también para el entrenamiento avanzado para pilotos, esta aeronave tiene modernos 

equipos de aviónica además de sistemas de armas. 

El Embraer EMB 314 se diseñó con alas rectas, con un buen desempeño de vuelo a media 

y baja altitud, motor turbohélice, largo alcance y autonomía de vuelo, externamente 
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puede trasportar 3 tanques de combustible; 2 bajo las alas y 1 bajo el fuselaje central, 

puede operar en todo tipo de clima tanto en el día como en la noche, además es capaz de 

aterrizar en pistas de aterrizaje cortas que carecen de una adecuada infraestructura, pistas 

de aterrizaje de segundo nivel, aeropuertos comerciales hasta caminos de tierra. 

 

Figura 1.- Super Tucano de la Fuerza Aérea Ecuatoriana.  

Fuente: [11] 

Su cabina es moderna con instrumentos de navegación digitales incluye una 

computadora para batalla, permitiendo lanzar bombas guiadas por un láser, dichas 

bombas tanto de caída libre como cohetes, la cabina tiene un diseño adecuado para una 

buena visibilidad de los pilotos, algo necesario para vuelos bajos en montañas además 

de misiones de penetración profunda para ataque en territorio enemigo, el costado 

derecho se abre para el ingreso de la tripulación a la cabina por el costado izquierdo, 

equipado con modernos asientos eyectables de velocidad y altitud cero, si comparamos 

a los que tienes los aviones de guerra o caza supersónicos. Además, esta aeronave está 

diseñada para soportar impactos de aves de hasta 270 nudos (138,9 m/s) en un vuelo en 

crucero. [12], [13] 
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Tabla 1.- Especificaciones del Embraer EMB 314 Super Tucano.  

Avión Super Tucano Embraer EMB 314 o A 29 

Tripulación 1 (A-29A), 2 (A-29B) 

Longitud 11,33 m (37,17 pies) 

Envergadura 11,14 m (36,55 pies) 

Altura 3,97 m (13,02 pies) 

Superficie alar 19,4 m^2 

Peso vacío 3.020 kg (6.658 libras) 

Peso cargado 4.520 kg (9.965 libras) 

Peso máximo al despegue 5.400 kg (11.464 libras) 

Planta motriz 1× turboprop Pratt & Whitney Canada PT6A-68C 

Potencia 1.193 kW (1.600 SHP) 

Hélices 1× Hartzell HC-B5MA-2 de 5 palas por motor 
Fuente: [12], [13] 

Tabla 2.- Rendimiento del Embraer EMB 314 Super Tucano.  

Rendimiento 

Velocidad máxima operativa (Vno) 654 km/h (320 nudos, 406 mph) 

Alcance 4,820 km (2,995 mi) 

Techo de vuelo 10,670 m (35,008 ft) 

Régimen de ascenso 24 m/s (79 ft/s) 
Fuente: [12] 

1.2.2 Aerodinámica 

Es una ciencia que se encarga de estudiar las reacciones del aire con objetos que se 

mueven dentro de este. Tiene como objetivo principal analizar el comportamiento del 

aire en torno a objetos que se encuentran en movimiento dentro de este, con esto permite 

conocer información necesaria como es velocidad, presión, densidad, temperatura, etc. 

Esta ciencia se basa en las ecuaciones de Navier – Stokes, con las cuales se pueden 

obtener modelos para describir el movimiento de los fluidos. [14] 

1.2.3 Wing Tip 

El wing tip es uno de los dispositivos más utilizados en la actualidad en el mundo de la 

aeronáutica para reducir el efecto de la resistencia inducida, el componente cumple con 

el objetivo de mejorar la relación sustentación – resistencia, con lo cual se logra reducir 

la capacidad de empuje que se necesita para mover el avión, es decir el avión necesita 
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menos potencia para volar, con lo que se logra mejorar la eficiencia, ahorrando 

combustible y volando con un alcance mayor. [8] 

1.2.3.1 Beneficios de los dispositivos Wing Tip 

La resistencia inducida se reduce tanto en el despegue como el vuelo de crucero, 

incorporar estos componentes a las aeronaves debe tratarse con mucho cuidado ya que 

su implementación en la punta del ala genera un momento flector en dicha ala debido a 

su peso, en aviones pequeños la instalación de estos dispositivos no genera fuerzas de 

gran impacto a diferencia de aviones grandes que es necesario reforzar la estructura. [15] 

1.2.3.2 Características de un dispositivo Wing Tip 

Es una pequeña superficie sustentadora instalada en la punta del ala del avión, la cual no 

coincide con el plano de referencia del ala, el objetivo principal de este componente es 

aumentar la eficiencia aerodinámica del ala al brindar reducciones de la denominada 

resistencia inducida con lo cual contribuye en el: levantamiento, estabilidad lateral y 

direccional a régimen subsónico durante el vuelo de la aeronave. [8] 

 

Figura 2.- Diferentes Tipos de Winglets.  

Fuente: [15] 

1.2.3.3 Características para el diseño del componente Wing Tip 

Geométricos: en esta parte implica el alargamiento y el flechado de la conicidad del 

wingtip. 

Construcción: Tiene que ver a si el componente es sencillo de una sola aleta o de dos o 

más aletas. 
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El perfil a utilizar está relacionado con el régimen de vuelo, tomando en cuenta que el 

régimen subsónico es el más utilizado. 

La unión del ala con el wingtip puede ser con una junta recta, redondeada o desplazada 

a lo largo de la cuerda de la punta del ala. [8] 

1.2.3.4 Viento Relativo 

Es el movimiento de una masa de aire en relación a la trayectoria de vuelo, el viento 

relativo es opuesto a la trayectoria de vuelo del avión, además es independiente de la 

actitud del avión. [14] 

 

Figura 3.- Viento Relativo 

Fuente: [14] 

1.2.4 Perfil aerodinámico 

Es un perfil que al desplazarse por el aire crea una distribución de presiones capaces de 

crear una fuerza sustentadora. El aire actúa de diferentes maneras a partir del perfil 

aerodinámico cuando es sometido a diferentes velocidades y presiones. [14] 

1.2.5 Partes de un perfil aerodinámico 

➢ Borde de ataque 

➢ Borde de salida (fuga) 

➢ Extradós 

➢ Intradós 

➢ Cuerda aerodinámica 

➢ Línea de curvatura media 

➢ Espesor máximo 

➢ Ordenada máxima. [14] 
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➢ Borde de Ataque 

Es la parte delantera del perfil, donde incide la corriente de aire. 

 

Figura 4.- Borde de ataque 

Fuente: [14] 

➢ Borde de salida 

Es la parte trasera, donde la corriente de aire abandona el perfil alar 

 

Figura 5.- Borde de salida. 

Fuente: [14] 

➢ Extradós 

Es la zona superior del perfil que está comprendida entre el borde de ataque y salida, 

además en esta parte la presión del aire es menor.  

 

Figura 6.- Extradós.  

Fuente: [14] 
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➢ Intradós 

Es la zona inferior del perfil que está comprendida entre el borde de ataque y borde de 

salida, la presión en esta zona es mayor.  

 

Figura 7.- Intradós 

Fuente: [14] 

➢ Cuerda Aerodinámica 

Es una línea recta imaginaria que está comprendida entre el borde de ataque y el borde 

de salida del perfil alar. 

 

Figura 8.- Cuerda Aerodinámica. 

Fuente:  [14] 

➢ Línea de curvatura media 

Es una línea imaginaria que une puntos equidistantes entre el extradós y el intradós. 

 

Figura 9.- Línea de curvatura media. 

Fuente:  [14] 

 

 



11 

 

➢ Espesor máximo 

Es un punto en el cual la distancia entre el extradós y el intradós es máxima. 

 

Figura 10.- Espesor máximo. 

Fuente:  [14] 

➢ Ordenada máxima 

Es un punto en el cual la distancia entre la cuerda aerodinámica y la línea de curvatura 

media es máxima. 

 

Figura 11.- Ordenada máxima. 

Fuente: [14] 

1.2.6 Perfil Asimétrico 

Es un tipo de perfil en el cual el extradós e intradós son diferentes, estos perfiles generan 

mayor sustentación, pero producen mayor resistencia al avance, es utilizado para vuelos 

subsónicos y de velocidad baja, limitando su uso para vuelos supersónicos. [14] 

1.2.7 Perfiles aerodinámicos NACA 

Los perfiles aerodinámicos NACA son formas aerodinámicas que utilizan las alas de los 

aviones estos perfiles son desarrollados por el Comité Asesor Nacional de Aeronáutica 

(NACA). La forma que tienen estos perfiles es descrita mediante una serie de dígitos los 

cuales siguen a la palabra NACA, los parámetros como código numérico se pueden 
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ingresar como ecuaciones las cuales generan con gran precisión y exactitud la sección 

transversal del perfil aerodinámico además se puede calcular sus propiedades. [16] 

1.2.7.1 Perfiles aerodinámicos de 4 dígitos (NACA MPXX) 

Esta serie de perfiles está controlada por 4 dígitos, como ejemplo tenemos el perfil 

aerodinámico NACA 2412, estos dígitos designan la curvatura, posición de la curvatura 

máxima y el grosor, entonces para este caso tenemos: 

M representa al 2, es el camber máximo o punto de máxima curvatura, entonces el 

camber es el 0,02 o 2% de la cuerda aerodinámica. 

P representa la posición de la curvatura máxima, entonces la posición es el 0,04 o 4% de 

la cuerda aerodinámica. 

XX representa el grosor, en este caso el grosor es el 0,12 o 12% de la cuerda 

aerodinámica. [17] 

 

Figura 12.- Perfil aerodinámico NACA 2412 

Fuente: [17] 

1.2.8 Cargas que intervienen en una aeronave durante el vuelo 

Una aeronave se mantiene en estado de equilibrio en el aire por la acción de cuatro 

fuerzas que son: sustentación, peso, tracción y resistencia. Estas fuerzas o cargas están 

ligadas entre sí. La sustentación se encarga de equilibrar el peso del avión para 

mantenerlo en el aire, para que la sustentación se genere, la aeronave debe avanzar con 

relación al aire, al moverse el avión en el aire se produce resistencia, para vencer dicha 

resistencia es necesario la tracción. [14] 

Dos fuerzas actúan en sentido horizontal y en sentido contrario y dos en sentido vertical 

de la misma manera en sentido contrario, a la fuerza de tracción también se le conoce 

como impulso es la fuerza que lleva el avión hacia adelante esto debido a la acción del 

motor/es, a esta fuerza la resistencia del aire se opone, de la misma manera el peso del 
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avión tira hacia abajo de este y la sustentación es la fuerza que se opone al peso la cual 

se encarga de levantar a la aeronave. [14] 

 

Figura 13.- Fuerzas que actúan en un vuelo. 

Fuente: [14] 

1.2.8.1 Carga de Sustentación 

Es una fuerza perpendicular al viento relativo generada por el flujo de aire a través de un 

perfil aerodinámico, esta fuerza se ejerce de abajo hacia arriba; al ser una fuerza es una 

cantidad vectorial que tiene magnitud y dirección. [14] 

1.2.8.2 Factores que afectan la sustentación 

➢ La forma del perfil aerodinámico o perfil alar: hasta cierto límite, a una mayor 

curvatura del perfil mayor diferencia de la velocidad entre el extradós y el intradós 

por lo tanto mayor diferencia de presión, lo cual genera mayor fuerza de 

sustentación.  

➢ La superficie alar: al ser más grandes las alas la superficie también aumenta sobre 

la cual se ejerce la fuerza de sustentación, pero aviones muy grandes o perfiles 

demasiado curvados aumentan la resistencia de la aeronave. 

➢ La densidad del aire: al ser mayor este valor, mayor va a ser el número de partículas 

por cada unidad de volumen que cambian velocidad por presión y producen 

sustentación. 

➢ El ángulo de ataque: al aumentar también se incrementa la sustentación hasta un 

cierto valor. [14]  
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Figura 14.- Angulo de ataque vs sustentación.  

Fuente: [14] 

La fuerza de sustentación se puede calcular con la siguiente ecuación. 

𝐿 =
𝐶𝐿 ∗ 𝜌 ∗ 𝑉2 ∗ 𝑆

2
 Ec. ( 1 ) 

Donde: 

𝐶𝐿 = 𝐶𝑜𝑒𝑓𝑖𝑐𝑖𝑒𝑛𝑡𝑒 𝑑𝑒 𝑠𝑢𝑠𝑡𝑒𝑛𝑡𝑎𝑐𝑖𝑜𝑛 

𝜌 = 𝑑𝑒𝑛𝑠𝑖𝑑𝑎𝑑 

𝑉 = 𝑉𝑒𝑙𝑜𝑐𝑖𝑑𝑎𝑑 𝑑𝑒𝑙 𝑣𝑖𝑒𝑛𝑡𝑜 𝑟𝑒𝑙𝑎𝑡𝑖𝑣𝑜 

𝑆 = 𝑆𝑢𝑝𝑒𝑟𝑓𝑖𝑐𝑖𝑒 𝑎𝑙𝑎𝑟 

1.2.8.3 Peso 

Esta fuerza es de atracción debido a la gravedad sobre un cuerpo, la dirección es 

perpendicular a la superficie de la tierra, sentido hacia abajo, su intensidad es 

proporcional a la masa de dicho cuerpo. Es una fuerza que atrae la aeronave hacia la 

tierra, pero es contrarrestada por la fuerza de sustentación para poder mantener al avión 

en el aire. [18] 
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1.2.8.4 Resistencia 

Es un hecho físico que establece que ningún sistema es 100% eficiente, cuanto más 

eficiente en un sistema la perdida será menor. En el caso de las aeronaves la perdida de 

eficiencia se debe a la resistencia. 

Esta fuerza retarda o impide el movimiento de un avión, actúa de forma paralela al viento 

relativo y en la misma dirección. 

Cuando un perfil aerodinámico pasa a través de un flujo de aire se presenta dos tipos de 

resistencias: una debido a la fricción del aire sobre el ala y otra debido a la presión del 

aire oponiéndose al movimiento de un objeto. La resistencia por fricción se dice que es 

proporcional a la viscosidad, en el aire es baja, esta resistencia es muy baja comparada 

con la producida por la presión. Mientras que la resistencia debida a la presión depende 

de la densidad de la masa del aire. 

Las 2 resistencias crean una fuerza proporcional del área sobre la que actúan y el 

cuadrado de la velocidad. Una parte de la resistencia por presión depende de la cantidad 

de sustentación, a esta parte se le denomina resistencia inducida; mientras que a la suma 

del resto de resistencias se denomina resistencia parasita. La resistencia total en una 

aeronave es la suma de los dos tipos de resistencias. [18] 

1.2.8.5 Resistencia Inducida 

La resistencia inducida se da por las dimensiones finitas que tiene el ala, también por la 

diferencia de presiones que existe entre el extradós e intradós del perfil alar, dicha 

diferencia de presiones ocasiona que el aire circule de manera transversal en el ala del 

avión dando lugar a los denominados vórtices en las puntas de las alas, se puede decir 

que la resistencia inducida se opone al avance del avión, proviene de turbulencias 

generadas en las puntas de las alas. [14] 

La ecuación para calcular la fuerza de resistencia en una aeronave es la siguiente: 

𝐷 =
𝐶𝐷 ∗ 𝜌 ∗ 𝑉2 ∗ 𝑆

2
 Ec. ( 2 ) 
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Donde: 

𝐶𝐷 = 𝐶𝑜𝑒𝑓𝑖𝑐𝑖𝑒𝑛𝑡𝑒 𝑑𝑒 𝑟𝑒𝑠𝑖𝑠𝑡𝑒𝑛𝑐𝑖𝑎 

𝜌 = 𝑑𝑒𝑛𝑠𝑖𝑑𝑎𝑑 

𝑉 = 𝑉𝑒𝑙𝑜𝑐𝑖𝑑𝑎𝑑 𝑑𝑒𝑙 𝑣𝑖𝑒𝑛𝑡𝑜 𝑟𝑒𝑙𝑎𝑡𝑖𝑣𝑜 

𝑆 = 𝑆𝑢𝑝𝑒𝑟𝑓𝑖𝑐𝑖𝑒 𝑎𝑙𝑎𝑟 

1.2.8.6 Empuje o tracción 

Para poder la inercia de un avión y poder acelerar en la carrera de despegue o vuelo, 

mantener un ascenso adecuado, vencer la resistencia al avance, etc. Para todo esto es 

necesario una fuerza de tracción o empuje. Dicha fuerza se consigue acelerando una 

masa de aire a una velocidad que debe ser mayor a la del avión. Esta fuerza se consigue 

por medio de un motor o motores del avión, en aviones de hélice la fuerza de propulsión 

genera la rotación de las hélices las cuales son movidas por un motor ya sea turbina o 

convencional. Dicha fuerza se ejerce en la misma dirección a la que apunta el eje del 

sistema propulsor la cual suele ser más o menos paralela al eje longitudinal del avión no 

siempre es así. [18] 

1.2.9 Factor de carga en el diseño de aeronaves 

La estructura en los aviones debe ser lo suficientemente fuerte y resistente para que sea 

capaz de soportar todas las cargas a las cuales está siendo sometido durante el vuelo. 

Entre las cuales incluye las cargan normales o leves y las cargas extremas o intensas. 

Para que el avión pueda volar su parte exterior debe tener una forma aerodinámica con 

elementos que le den la fuerza necesaria para soportar la fuerza impuesta por su propio 

peso y las maniobras que este debe realizar durante un vuelo. 

La aeronave debe soportar cargas para realizar un vuelo: 

➢ Estructura externa de la aeronave 

➢ En los componentes de acuerdo al propósito y diseño 
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➢ Debe tener la capacidad de soportar más fuerza que la impuesta por su propio peso 

cargado en el momento de despegar 

➢ Además, debe cumplir con lo requerimiento de la Administración Federal de 

Aviación, conocida por sus siglas en inglés como (FAA). 

Las estructuras de los aviones deben ser diseñadas para soportar de 1 a 1,5 veces las 

fuerzas máximas que esperan los diseñadores. La entidad que certifica la firmeza 

estructural en los aviones y la cual da los estándares es la (FAA). Las cargas impuestas 

sobre las alas en el vuelo están establecidas por el factor de carga conocido como load 

factor. [19] 

1.2.9.1  Factor de carga (Load factor) 

Es la relación que existe entre la fuerza de sustentación de la aeronave la cual esta 

soportada por las alas y el peso del avión cargado antes del despegue. 

𝑛 =
𝐹𝑢𝑒𝑟𝑧𝑎 𝑑𝑒 𝑠𝑢𝑠𝑡𝑒𝑛𝑡𝑎𝑐𝑖𝑜𝑛 (𝐿)

𝑃𝑒𝑠𝑜 𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙 𝑑𝑒𝑙 𝑎𝑣𝑖𝑜𝑛 (𝑊)
 Ec. ( 3 ) 

Donde: 

n = Factor de carga o Load Factor 

L = Fuerza de sustentación 

w = Peso total del avión 

El load factor se mide en términos de “G” donde g representa la fuerza ejercida por la 

gravedad terrestre. 1G representa 9,8 m/s^2. 

Los aviones se pueden clasificar según la fuerza y uso operacional lo cual se conoce 

como Sistema de Categorías, además se pueden certificar en: 

➢ Normal  

➢ Utilitaria 

➢ Acrobática 



18 

 

La categoría Normal está limitada para aviones con operaciones no acrobáticas y 

representan un factor de carga límite de 3,8. La categoría Utilitaria aplica para aviones 

con operaciones acrobáticas limitadas presentan un factor de carga límite de 4,4, y la 

tercera categoría presenta un factor límite de 6, estos son libres de operar sin restricciones 

de las categorías anteriores. [19] 

De acuerdo a la Agencia Europea de Seguridad Aérea (EASA) donde nos da conocer 

acerca de especificaciones para certificación, incluidos códigos de aeronavegabilidad y 

medios aceptables de cumplimiento para aviones de categoría normal, utilitarios, 

acrobáticos y de pasajeros (CS – 23,) establece que el factor de carga debe ser de 2,5.    

1.2.9.2 Factor ultimo de seguridad (Ultimate Safety Factor) 

Es utilizado para prevenir desastres en situaciones excepcionales en los cuales se 

requiere una fuerza superior al límite conocido también como último factor de seguridad. 

Se recomienda un valor de 1,5. Lo cual quiere decir que la estructura del avión debe ser 

capaz de soportar 1,5 el factor de carga. [19] 

1.2.10 Parámetros externos que influyen en un avión durante el vuelo  

1.2.10.1 International Standard Atmosphere (ISA)  

Para determinar el rendimiento de las aeronaves y su diseño, es necesario conocer la 

distribución vertical de presión, densidad, temperatura, y velocidad del sonido. Se dice 

que la atmosfera real nunca permanece constante y un cualquier momento y lugar. Para 

lo cual la ISA o atmosfera estándar internacional presenta un modelo matemático las 

cual es útil para determinar propiedades de la atmosfera en función de la altitud. [6] 

Para determinar la temperatura ISA a una cierta altitud se utiliza la siguiente ecuación: 

𝑇 𝐼𝑆𝐴 = 15 −
(2 ∗ 𝐴𝑙𝑡𝑖𝑡𝑢𝑑)

1000
 Ec. ( 4 ) 

Si la altitud es mayor a 36000 ft se considera directamente que la temperatura ISA o 

estándar es de -56,5 °C. Cabe mencionar que la atmosfera ISA en la práctica casi nunca 

da valores reales, se utiliza solo como referencia. Estas tablas se utilizan principalmente 

en la aviación para calibración de instrumentos de vuelo como son el velocímetro y el 



19 

 

altímetro, además se puede determinar el rendimiento nominal del avión. También es 

posible determinar valores como presión, densidad, temperatura, velocidad del sonido, 

etc. Partiendo de la altitud, esto utilizando las tablas de la ISA. [14] 

Tabla 3.- Atmosfera Estándar Internacional.  

 

Fuente: [20] 

1.2.10.2 Densidad, Presión y temperatura 

Si la presión del aire se incrementa también se incrementa la presión atmosférica 

(suponiendo que la temperatura se mantiene constante). Mientras que al mantenerse 
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constante la presión, la temperatura crece y la densidad decrece, de igual forma un 

decrecimiento de la temperatura muestra un crecimiento de la densidad. [15] 

Tabla 4.- International Estándar Atmosphere, condiciones medias a nivel del mar. 

Presión Ρo=101325 N/𝑚2 

Densidad   ρo=1,225 Kg/𝑚3 

Temperatura To=288,15 °K -(15 °C) 

Velocidad del sonido 340,294 m/s 

Aceleración de la gravedad 9,80665 m/𝑠2 

Fuente:  [15] 

1.2.10.3 Rendimiento de la aeronave y reducción de la densidad 

Para el buen desempeño de la aeronave la densidad del aire es un tema muy importante, 

ya que el papel fundamental de la densidad es crear el medio de sustentación y mantener 

una mezcla adecuada de aire/ combustible. La reducción de la presión de la atmosfera 

reduce el rendimiento del avión de las siguientes maneras: 

➢ La presión al reducir se ve alterada la creación de sustentación. Una densidad 

baja significa pocas moléculas de aire que fluyen alrededor de las alas de la 

aeronave generando así un problema en la sustentación. 

➢ Al reducir la presión también se altera la relación aire/ combustible. Una baja 

densidad implica un número pequeño de moléculas que ingresan en el cilindro 

de la turbina del avión, reduciendo así el normal desempeño de la aeronave. [6] 

1.2.11 Parámetros que influyen sobre la aeronave 

1.2.11.1 Numero de Match 

El número de Match permite saber el régimen de vuelo de la aeronave en los cuales los 

efectos de compresibilidad pueden variar. Es una medida de velocidad relativa que está 

definida como el cociente entre la velocidad del objeto y la velocidad del sonido en el 

medio en el cual está moviéndose el objeto. [7] 

𝑀𝑎𝑐ℎ =
velocidad de la aeronave

velocidad del sonido
 Ec. (5) 
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Un fluido se dice que está en régimen subsónico cuando M<0,7. Transónico cuando M 

esta entre 0,7 y menor a 1,2. Supersónico cuando M esta entre 1,2 y menor de 5. 

Hipersónico cuando M es mayor que 5. [7] 

 

Figura 15.- Caracterización del régimen de flujo (Numero de Mach). 

Fuente:  [7] 

1.2.11.2 Viscosidad 

Es una medida de la resistencia que tiene un fluido al momento de ser deformado. El 

fluido al tener una alta viscosidad reíste al movimiento por lo cual el movimiento 

molecular le da una alta fricción interna. [7] 

1.2.11.3 Numero de Reynolds 

En el vuelo de un avión el ala experimenta resistencia, dicha resistencia está en función 

del número de Reynolds. El cual se considera un factor de gran importancia del flujo de 

aire con el cual se determina el efecto viscoso o inercial. Este nos permite el tipo de flujo, 

un numero de Reynolds bajo da como resultado un flujo laminar sobre el avión, por el 

contrario, un numero de Reynolds elevado nos da un flujo turbulento. Al momento que 

se incrementa el número de Reynolds se tiene una menor resistencia al avance 

superficial. El rango del número de Reynolds en el cual una capa es laminar o turbulenta 

depende de la forma de manera especial al acabado superficial. [7] 

1.2.12 Condiciones para simulación de vuelo mediante un Software  

Las condiciones de contorno deben ser las más realistas posibles con el fin de conseguir 

simulaciones representativas dado el caso de construcción de componentes reales. 
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1.2.12.1 Caracterización de la Atmosfera 

Lo ideal es aplicar condiciones estándar de velocidad y altitud constantes, de la misma 

manera se debe usar temperatura y presión para obtener una mejor aproximación, 

tomando en cuenta que la altitud durante el vuelo se mantendrá constante por lo cual las 

demás características atmosféricas también se mantendrán constantes. [7] 

1.2.12.2 Velocidad relativa del aire 

Es la velocidad a la que va el avión, en función del número de match. Este número debe 

ser calculado dependiendo la máxima altura a la que alcanza la aeronave. 

1.2.12.3 Tipo de Atmosfera  

Son las medidas climatológicas durante el vuelo en crucero estas son: temperatura, 

presión, densidad, velocidad del sonido. El gradiente térmico es de 6,5 grados 

centígrados por cada kilómetro que el avión desciende así mismo la presión es de 110 

milibares por cada km. [7] 

1.2.12.4 Angulo de ataque 

El ángulo de ataque sigue el criterio de velocidad de crucero, un valor utilizado para 

pruebas es de 6 grados. también se puede ensayar con ángulos grandes los cuales están 

entre los 17 y 20 grados. [7] 

 

Figura 16.- Velocidad de la aeronave en función del ángulo de ataque. 

Fuente:  [21] 

1.2.13 Ingeniería Inversa 

La metodología de la ingeniería inversa busca conocer y determinar tanto las 

características como las funciones de un determinado componente. Esta metodología se 

utiliza en el campo de la ingeniería mecánica para innovar la tecnología existente o 
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sustituir partes. Para innovación tecnológica se parte de productos ya existentes, con lo 

cual se garantiza conocer ventajas y desventajas del producto existente. [22] 

Para la correcta aplicación de la ingeniería inversa es necesario utilizar métodos de 

análisis y herramientas de precisión, entre los que tenemos equipos de medición 

dimensional, programas CAD, caracterización de los materiales, máquinas para 

determinar coordenadas, etc. Con lo cual se garantiza determinar dimensiones, 

propiedades y funciones del elemento. Es decir, conocer más de lo que se conocía en un 

principio, por lo tanto, la ingeniería inversa es analítica, además esta utiliza el método 

sintético o inductivo es decir parte del objeto y llega a lo general las ideas. 

La metodología de la ingeniería inversa tiene gran relevancia e importancia en el área de 

diseño y manufactura, la información obtenida en el proceso se puede clasificar en: 

1. Información geométrica y dimensional 

2. Información del proceso de manufactura; materiales y procesos 

3. Información de la función de partes y sistemas 

4. Información de las propiedades físicas. [23] 
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Figura 17.- Esquema del proceso de ingeniería inversa. 

Fuente:  [24] 

1.2.13.1 Ingeniería Inversa Vs proceso tradicional de un producto 

El proceso tradicional que se lleva a cabo de un producto parte desde la idea y las 

condiciones de servicio, luego a un diseño para finalmente fabricar el producto. La 

ingeniería inversa puede ser vista como el rediseño de un producto, es decir es lo 

contrario de la ingeniería directa. 

 

Figura 18.- Ingeniería directa vs ingeniería inversa. 

Fuente:  [24] 
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1.2.13.2 Digitalización 3D  

Es un proceso que es utilizado para analizar un objeto real o el medio ambiente con el 

fin de recolectar datos de su forma, aspecto, dichos datos son utilizados para la obtención 

de un modelo digital. Los datos que son recogidos pueden ser utilizados en una variedad 

de aplicaciones como son para producción de video juegos, captura de movimientos y 

gestos, diseño de prótesis y ortesis, control de calidad y la ingeniería inversa para la 

creación de un prototipo de algún elemento. Los escáneres 3d generan una nube de 

puntos los cuales deben ser procesados y a su vez analizados para para determinar la 

posición del objeto en el espacio y así poder obtener un modelo tridimensional. Cada 

punto generando en la nube consta de coordenadas en los 3 planos ortogonales x, y, z la 

unión de estos puntos generan una malla con la forma del objeto. [25] 

1.2.13.3 Tipos de escáner 3D 

En la actualidad debido al crecimiento tecnológico existen gran variedad de sistemas de 

digitalización 3D. Una clasificación muy amplia se la puede hacer en función de si existe 

o no existe contacto con el objeto, a su vez los escáneres que no tienen contacto se 

dividen en dos grupos o categorías las cuales son; escáneres activos y escáneres pasivos. 

[25] 

1.2.13.4 Digitalizadores por contacto 

Son los escáneres más antiguos, su funcionamiento se basa en la obtención de 

coordenadas de los puntos por la medida del desplazamiento de la punta o palpador sobre 

la superficie a digitalizar. [25] 

1.2.13.5 Digitalización sin contacto 

Estos escáneres funcionan mediante un análisis de la interacción entre el objeto y algún 

tipo de radicación esta puede ser; ondas de radio, rayos x, infrarroja, laser. Estos a su vez 

se dividen en pasivos y activos. 

Escáneres sin contacto pasivo. Estos no emiten ninguna radiación, su funcionamiento se 

basa en capturar la radiación reflejada en el ambiente. 
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Escáneres sin contacto activo. Estos emiten un tipo de señal y analizan la respuesta para 

lograr capturar la geometría del objeto. [25] 

1.2.13.6 Scaner HandySCAN 3D marca Creaform 

Este escáner ofrece resultados muy precisos con una alta resolución y repetibles 

independientemente de la medición y la configuración, ofrece referencia dinámica, por 

lo cual tanto la pieza como el escáner se puede mover durante la medición y aun así 

ofrece un escaneado de gran precisión y de buena calidad. Es un equipo muy versátil se 

puede utilizar para escanear distintos tipos de objetos y superficies en tiempo real, este 

escaner trabaja con el software VXelements, además es compatible con varios programas 

entre los cuales tenemos; Catia, Solidworks, Inventor, etc. [26] 

 

Figura 19.- Scaner HandySCAN 3D.  

Fuente: [Autor] 
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Tabla 5.- Especificaciones técnicas del Scaner HandySCAN 3D. 

especificaciones técnicas 

Exactitud 0,040 mm 

Exactitud volumétrica 0,020 mm + 0,1 mm-m 

Resolución de medición 0,025 mm 

Resolución de malla 0,1mm 

Velocidad de medición 480000 mediciones-s 

Fuente de luz 7 láseres transversales rojos 

Clase de laser 2M seguro para los ojos 

Rango de tamaño de piezas 0,1 - 4 m 

Distancia de seguridad 300 mm 

Profundidad de campo 250 mm 

Peso 0,85 kg  

Temperatura de operación 5 - 40 C 

Certificación ISO 9001 e ISO 17025 

Fuente: [26] 

1.2.14 Materiales alternativos 

Son materiales que reemplazan a los convencionales por no ser eficientes, escasos, 

costosos, contaminantes, pueden ser materiales naturales o artificiales. Con el avance de 

la tecnología se ha logrado conseguir materiales con un buen desempeño como son las 

fibras y las resinas, pero estos materiales a su vez tienen un alto costo debido a su 

desempeño. Dentro del grupo de los materiales alternativos artificiales tenemos los 

composites o materiales compuestos. [27]  

1.2.15 Materiales compuestos 

Son materiales que se consiguen al unir 2 o más materiales consiguiendo una 

combinación de propiedades imposible de obtener de los materiales originales. Logrando 

combinaciones poco usuales de rigidez, peso, rendimiento, rigidez, resistencia a la 

corrosión y altas temperaturas, conductividad o dureza. [28]  

Clasificación de los materiales compuestos 

Se clasifica en tres categorías 

➢ Con partículas;  

➢ Con fibras 
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➢ Laminares 

1.2.16 Compuestos reforzados con fibras 

La mayor parte de compuestos que son reforzados con fibras consiguen mejores 

resistencias a la rigidez, fatiga, además consiguen una mejor relación resistencia – peso, 

al incorporar fibras rígidas y resistentes, aunque frágiles, en una matriz más dúctil y más 

blanda. El material de la matriz transmite la fuerza a las fibras, las cuales son las que 

soportan la mayor parte de la fuerza aplicada, la resistencia del material compuesto 

puede ser alta tanto a temperatura ambiente como temperaturas elevadas. [28] 

1.2.16.1 Características de los compuestos reforzados con fibras 

El momento de conformar un material compuesto se debe tener en cuenta muchos 

factores entre los cuales tenemos; 

Longitud y diámetro de las fibras 

Las fibras pueden ser largas, cortas o continuas, las fibras se caracterizan mediante la 

relación l/d, los diámetros de las fibras varían desde los 10 micrones hasta los 150 

micrones. [28] 

Cantidad de fibras 

Un volumen mayor de fibras incrementa la rigidez y resistencia del compuesto, la 

máxima fracción de volumen de fibras es aproximadamente el 80 por ciento, más allá de 

este valor la fibra ya no queda rodeada totalmente por la matriz. [28] 

Orientación de las fibras 

Las fibras pueden ser introducidas en la matriz de diversas orientaciones. Las fibras 

cortas con una orientación aleatoria introducidas en una matriz dan un comportamiento 

isotrópico. Mientras que arreglos en una sola dirección con fibras largas, incluso 

continuas dan propiedades anisotrópicas. Su rigidez y resistencia son paralelas a las 

fibras. Estas fibras se denominan como capas de 0 grados, si las cargas aplicadas están 

en la misma dirección de las fibras. En la matriz se puede introducir fibras largas y 

continuas en varias direcciones, esto mediante arreglos ortogonales es decir capas que 
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van de 0 a 90 grados con la finalidad de obtener buenas resistencias en las 2 direcciones 

perpendiculares. [28] 

Propiedades de las fibras 

La mayoría de compuestos reforzados con fibras son resistentes, rígidas y de poco peso. 

Si el material va a ser utilizado a temperaturas altas la fibra por consiguiente debe tener 

un punto de fusión alto, ya que la resistencia específica y e modulo especifico de la fibra 

son características importantes. [28] 

1.2.17 Fibra de vidrio 

Este tipo de fibra le da a un material compuesto buena resistencia a la tracción, corrosión, 

tiene bajo peso y costo, tiene muy baja rigidez por lo cual su uso está limitado en la 

industria aeronáutica para estructuras secundarias, este material se utiliza en partes 

donde se pueda soportar bajas cargas de operación, existen dos tipos de fibra de vidrio 

las cuales son: “S – Glass” utilizada para componentes que requieran una alta resistencia 

a la tracción, y “E – Glass” tiene características dieléctricas. 

La fibra de vidrio se utiliza en partes secundarias como son: 

➢ Puntas de alas 

➢ Carenados 

➢ Radomos. [29], [30] 

Tabla 6.- Propiedades de la fibra de vidrio.  

Propiedades S Glass E Glass 

Fuerza de tracción 45,81 MPa 34,45 MPa 

Módulo de Young 87 GPa 72,4 GPa 

Elongación % 5,4 4,8 

Densidad (Kg/m³) 2460 2270 

Fuente: [29] 

1.2.18 Fibra de Carbono 

Se encuentra en materiales rígidos y fuertes, este tipo de fibra nos da materiales de alto 

rendimiento, tiene una alta resistencia a la tracción y alto módulo de tensión, bajo peso. 

Posee alta resistencia a la fatiga, densidad baja, resistencia al impacto baja. En 
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comparación con la fibra de vidrio es una fibra relativamente cara. Por su buen 

desempeño puede ser utilizado en estructuras primarias del avión. Esta fibra tiene una 

buena resistencia al calor por lo cual es útil para naves espaciales y aviones de uso 

militar. [29], [30]. 

Tabla 7.- Propiedades de la fibra de carbono.  

Propiedades T800 H T 300 

Fuerza de tracción MPa 5600 3500 

Módulo de Young GPa 294 230 

Elongación % 1,8 1,5 

Densidad (Kg/m³) 1800 1510 

Fuente: [29] 

1.2.19 Fibra de Aramida (Kevlar) 

Esta fibra tiene una alta dureza y buena capacidad de absorción de energía, tiene alta 

rigidez y resistencia a la tracción, baja densidad. Esta fibra es débil para esfuerzos de 

compresión, por lo cual este material no es adecuado para estructuras primarias de un 

avión.  Se utiliza para fabricación de: galeras, bordes tanto frontales como traseros, 

alerones, radomos, puertas de acceso. [29], [30] 

Tabla 8.- Propiedades de la fibra de Kevlar (Aramida).  

Propiedades Kevlar 

Fuerza de tracción MPa 3600 

Módulo de Young GPa 131 

Elongación % 2,8 

Densidad (Kg/m³) 1620 

Fuente: [29] 

1.2.20 Propiedades de las matrices  

La matriz de un material compuesto soporta las fibras manteniendo estas en su posición 

correcta, además transfiere las cargas a las fibras, protege a las fibras y evita la 

generación de grietas en las fibras, por lo general la matriz es responsable de controlar 

las propiedades eléctricas, comportamiento con los químicos y el uso a temperaturas 

elevadas. Las matrices más comunes son las poliméricas. [28] 
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1.2.20.1 Matriz polimérica 

Los materiales formados por matriz polimérica tienen una buena relación resistencia – 

peso, rigidez elevada, resisten a la corrosión, abrasión, fatiga, estas propiedades lo hacen 

un material atractivo para aplicaciones en ingeniería. La función de la matriz polimérica 

es proteger y transferir la carga de unas fibras a otras, mantener alineadas a estas y 

proteger de golpes y deterioro por contacto con sustancias químicas. Las resinas son los 

polímeros que más se utiliza, lo cual da lugar a dos tipos, las resinas termoestables o 

termofijas, y las resinas termoplásticas. [31] 

1.2.20.2 Resinas termoestables 

Sufren una serie de reacciones químicas, provocando una reacción irreversible, ya que 

al someter al polímero a temperaturas elevadas la resina tiende a degradarse, estas resinas 

tienen un peso molecular bajo. Algunos ejemplos de resinas termoestables son; la resina 

epoxi, poliéster, fenólicas, etc. [31] 

1.2.20.3 Resina Poliéster 

Este tipo de resinas son liquidas cuando están a temperatura ambiente, pueden ser 

llevadas a estado sólido, si son resinas pre – aceleradas por la adición de calor o un 

catalizador, y para las no pre- aceleradas mediante un catalizador y un acelerante. Se 

presentan en forma de plásticos termoestables, empleados en los materiales compuestos. 

Usada para lugares de baja resistencia y costo bajo, no se adhiere tan fácilmente como 

la hace la resina epóxica, tiene baja absorción a la humedad y buena resistencia química.  

[32], [33] 

Tabla 9.- Propiedades de la resina Poliéster.  

Propiedades de la resina Poliéster 

Esfuerzo de tensión (MPa) 40 - 90 

Esfuerzo de fluencia (MPa) 60 - 160 

Módulo de elasticidad a tensión (GPa) 2,0 - 4,4 

Resistencia al impacto (J/m) 10,6 – 21,2 

Máxima temperatura que resiste (°C) 177  

Densidad (Kg/^m3) 1100 - 1460 

Fuente: [33] 
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1.2.20.4 Resina epóxica 

Es una resina muy versátil, tiene un gran rango de propiedades. Su gran adherencia 13,8 

MPa en comparación con la resina poliéster 0,7 MPa, lo cual lo hace ideal para 

aplicaciones aeroespaciales. Estas resinas tienen una buena resistencia al impacto, 

tenacidad, buena trasferencia de la carga cuando son reforzadas por fibras, resistencia 

térmica elevada, la vida útil de la resina es de un mínimo de 2 años, son curadas en 

autoclave para conseguir mejorar las propiedades mecánicas. Este material es apropiado 

para trabajar con fibra de vidrio, carbono y aramida, es una resina cara, pero tiene una 

excelente resistencia, al tener buena resistencia a la intemperie, poca absorción de la 

humedad y una amplia adhesión a una gran variedad de superficies, es utilizada para 

aplicaciones estructurales en aeronaves y aviones militares. [31], [33] 

Tabla 10.- Propiedades de la resina epoxi.  

Propiedades de la resina epoxi 

Esfuerzo de tensión (MPa) 55 - 130 

Esfuerzo de fluencia (MPa) 125 

Módulo de elasticidad a tensión (GPa) 2,8 - 4,2 

Resistencia al impacto (J/m) 5,3 - 53 

Coeficiente de Poisson  0,2 – 0,33 

Máxima temperatura que resiste () 150 

Contracción de curado (%) 1 - 5 

Densidad (Kg/^m3) 1200 - 1300 

Fuente: [33] 

1.2.20.5 Resinas termoplásticas  

Son polímeros que al elevar la temperatura se convierten en fluidos, lo cual permite la 

moldeabilidad, quedara fija al enfriarse, lo cual es reversible. Algunos ejemplos tenemos 

el polietileno, polipropileno, poliamida. Se utilizan en aplicaciones donde la resistencia 

no tiene exigencia, dado que sus propiedades mecánicas son inferiores a las resinas 

termoestables, tienen un peso molecular elevado, lo cual requiere un presión y 

temperatura elevada para su moldeo. [31] 
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1.2.20.6 Curado 

Es un proceso de cambio de estado o transformación de un material, pasa de estado 

líquido ha solido, llamado también de polimerización o endurecimiento, este proceso 

está acompañado de un proceso exotérmico el cual desprende calor. Este proceso no se 

da de inmediato para lo cual deben adicionarse agentes de curado como son: 

catalizadores o aceleradores, la reacción se da mientras transcurre el tiempo. Se genera 

de forma gradual del estado líquido pasa a un estado gelatinoso conocido también como 

gel y finalmente ha estado sólido. Para las resinas poliéster el acelerador o acelerante se 

denomina octato de cobalto mientras que el catalizador se llama mek peróxido. [32]  

Factores que intervienen en el proceso de curado: 

➢ El tipo de resina empleada 

➢ La temperatura ambiente, la mayor parte de resinas no curan a temperaturas inferiores 

a 16 ° C. 

➢ El tipo de catalizador y cantidad de este  

➢ Humedad relativa entre el 40 y 54 % 

➢ Exceso de exposición al sol 

➢ El incremento de temperatura reduce el tiempo de gelificación  

➢ Cuando el laminado tiene gran espesor, disminuye el tiempo de gelificación. [19]  

1.2.20.7 Mek Peróxido 

Es un agente oxidante que reacciona de manera violenta con aceleradores, sales de metal 

pesados, ácidos, bases, al contaminarse puede causar auto ignición, generar gran 

cantidad de gases incluso llegar a explotar y arder. Al utilizar este compuesto se debe 

utilizar elementos de protección personal. [34] 

1.2.21 Materiales compuestos estructurales 

Esta formado tanto por materiales compuestos como por materiales homogéneos, las 

propiedades no dependen únicamente de los materiales constituyentes sino de la 

geometría del diseño de los elementos que están siendo utilizados. Los compuestos 

laminares son un ejemplo los cuales poseen una alta resistencia y los paneles tipo 
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sándwich los cuales tienen caras externas fuertes las cuales están separadas por capas de 

material menos denso, estos son los 2 compuestos estructurales más comunes. [35] 

 

Figura 20.- Tipos de estructuras compuestas.  

Fuente: [28] 

 

1.2.22 Moldes 

El molde es una herramienta que sirve para dar forma a la pieza final. Los objetivos del 

molde son los siguientes: 

Dar forma con la resina antes que comience la gelificación 

Evitar que queden zonas sin impregnación de material  

Evitar que se formen burbujas 

Un molde no debe ser diseñado solo para dar forma a la pieza, sino también es necesario 

considerar otros aspectos entre los cuales tenemos el curado, desmoldeo, permeabilidad, 

entradas de aire, salidas de inyección, etc. [36] 

1.2.22.1 Materias primas para construcción de moldes 

Gel-Coat: Es un sistema con un gran desempeño, además de dar un excelente acabado 

superficial protege la pieza tanto mecánica como químicamente. [37] Esta constituye la 

capa superficial es decir la de trabajo, es la que más expuesta está a tensiones por lo cual 

debe resistir todas las solicitaciones, debe ser duro para la abrasión, soportar el contacto 
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con químicos utilizados en las resinas. Deben soportar las temperaturas de curado, el gel 

coats para moldes deben poseer ciertas características como: 

Deben tener una dureza entre los 30 y 50 Barcol 

Buena resistencia a la temperatura hasta los 100 grados centígrados. [38] 

Resina de laminación: son resinas de la familia poliéster o epoxi, deben ser compatibles 

con el denominado gel coat, además de resistir tensiones mecánicas y térmicas, estas 

resinas deben ser fáciles de usar para poder laminar, viscosidad baja, buena reactividad 

para endurecer a temperatura ambiente, lo cual asegura una buena dimensión del molde. 

[38] 

Coremat: Es una tela la cual está compuesta de fibras de poliéster con 50% de 

microesferas, dichas esferas tienen 40 micrones de diámetro, las esferas al estar 

sometidas a presión se comportan como microbalones de goma, dando características 

adicionales a los laminados como flexibilidad superior, resisten a los químicos y a la 

temperatura, resistencia a los impactos, reduce el peso, se incrementa el aislamiento 

térmico, se consiguen laminados con un buen acabado superficial. Se consigue que la 

relación rigidez/peso sea de 200 a 300% mayor comparado que los laminados 

convencionales. Coremat es compatible con resinas epóxicas, poliéster, vinil ésteres, con 

procedimientos de moldeo manual. [39] 

Tabla 11.- Propiedades de Coremat impregnado con resina poliéster 

Propiedades de Coremat impregnado con resina poliéster 

Resistencia a la flexión  8,5 N/mm^2 

Resistencia a la tracción  3,8 N/mm^2 

Resistencia a la compresión 22 N/mm^2 

Módulo de flexión 900 N/mm^2 

Módulo de tracción 600 N/mm^2 

Módulo de compresión 200 N/mm^2 

Resistencia al corte 4,1 N/mm^2 

Módulo de corte 68 N/mm^2 
Fuente: [28] 
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1.2.22.2 Tipos de moldes 

Para la obtención de piezas es necesario obtener un molde, dicho molde dependiendo su 

complejidad puede ser un molde simple o sofisticado, los moldes para materiales 

compuestos se clasifican dos grupos los cuales son: [38] 

➢ Moldes Macho: Estos producen superficies pulidas en su cara interior  

➢ Molde Hembra: Producen superficies lisas en su cara exterior. 

1.2.22.3 Tratamiento de la superficie de moldes 

Pulido: El pulido se debe realizar con una pasta abrasiva, puede ser mejor con una 

esponja en una pulidora de 1750 a 2800 rpm, esta operación debe repetirse hasta 

conseguir una superficie limpia.  

Abrillantado: Es similar a la operación antes mencionada, pero con la diferencia que 

este proceso se debe realizar con un abrillantador y no con el mismo material abrasivo, 

tiene como objetivo eliminar de la superficie algún residuo de la pasta de pulido y darle 

a la superficie un brillo elevado. 

Aplicación de desmoldantes: Para la obtención de la primera pieza es recomendable 

aplicar 3 capas de cera desmoldante con un intervalo de 6 horas. La cera debe aplicarse 

con un paño suave. [38] 

1.2.23 Procesos de fabricación de materiales compuestos 

Los procesos para la fabricación de materiales compuestos se dividen en función del 

molde los cuales son: proceso en molde abierto y molde cerrado. El momento de escoger 

el proceso más adecuado para la fabricación de un compuesto de deben tener en cuenta 

las siguientes consideraciones: 

➢ La forma y geometría de la pieza a construir 

➢ El tamaño del elemento 

➢ El tipo de fibra y resina a utilizar 

➢ Los requerimientos de las características mecánicas que debe tener 

➢ El acabado superficial 

➢ Cantidad de piezas que van a ser fabricados 
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➢ Costo [40] 

1.2.23.1 Procesos en molde abierto 

La característica que distingue a este proceso es que utiliza una única superficie de molde 

ya sea este positivo o negativo para producir estructuras laminares en fibras de refuerzo, 

este proceso también es conocido como moldeo por contacto o laminación por contacto. 

Los materiales como las fibras y las resinas se aplican en un molde por capas hasta 

obtener un espesor deseado, la ventaja de utilizar moldes abiertos es el costo ya que es 

necesario solo una parte del molde puede ser macho o hembra, pero su inconveniente es 

que la superficie que está en contacto con el molde sale con un buen acabado superficial 

mientras que otro lado queda rugoso, para dar forma a partes en molde abierto tenemos 

una clasificación entre las que destacan la aplicación manual y de moldeo por bolsa de 

vacío. [41] 

 

Figura 21.- Tipos de molde.  

Fuente: [41] 

1.2.23.2 Moldeo por aplicación manual 

En esta técnica lo primero es aplicar el molde con un agente desmoldante, luego se aplica 

una fina capa de resina en la superficie después se colocan las fibras y se impregnan con 

resina y una brocha, posterior a esto se debe pasar un rodillo, pasar capas hasta lograr el 

espesor de diseño. El moldeado cura sin calor ni presión, el curado de la pieza se obtiene 

mediante un catalizador el cual debe ser agregado a la resina. [41] 



38 

 

 

Figura 22.- Moldeo manual de materiales compuestos. 

Fuente: [42] 

1.2.23.3 Moldeo por bolsa de vacío 

Denominado también como técnica de (vacuum bagging), este proceso se utiliza 

normalmente para compuestos que deben tener un alto rendimiento, los compuestos 

deben tener una relación fibra - resina bastante precisa, después que las fibras se 

humedecen con resina se cortan de la forma requerida y se colocan en el molde abierto, 

entonces se coloca la bolsa de vacío sobre los materiales compuestos todavía no curados. 

Después se elimina el aire y se utiliza la presión atmosférica para darle forma al laminado 

con el fin de eliminar el aire y el exceso de resina, es una técnica utilizada para conseguir 

piezas de muy buena resistencia. [43] 

 

Figura 23.- Bomba de vacío.  

Fuente: Autor 

Materiales  

Resinas: las más utilizadas para este proceso son las epóxicas y las fenólicas. Los esteres 

de vinilo y los poliésteres pueden llegar a tener un cierto problema debido a que extraen 

demasiado estireno de la resina por la acción de la bomba de vacío. 
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Fibras: Pueden ser fibras como vidrio, carbono, kevlar. [43] 

1.2.23.4 Ventajas 

➢ Se puede lograr componentes más fuertes y resistentes, gracias a que se puede lograr 

laminados con más cantidad de fibras. 

➢  Contenidos menores de vacío 

➢ La fibra alcanza una mejor humectación debido tanto a la presión como al flujo de 

resina en todas las fibras. [43] 

El proceso tiene un costo adicional tanto en la mano de obra como los materiales para 

realizar el vacío, como por ejemplo la bolsa desechable. [43] 

 

Figura 24.- Moldeado por proceso de bolsa de vacío. 

Fuente: Autor 

1.2.24 Ley de mezclas para materiales compuestos 

La ley de mezclas es una técnica de homogeneización para un material compuesto es 

muy simple de aplicar, se utiliza para predecir propiedades elásticas de un material se 

expresa de la siguiente manera: [44] 

𝐸1 = 𝐸𝑓𝑉𝑓+𝐸𝑚𝑉𝑚 Ec. (6) 

𝐸2 =
𝐸𝑓𝐸𝑚

𝐸𝑓𝑉𝑚 + 𝐸𝑚𝑉𝑓
 

Ec. (7) 

𝐺12 =
𝐺𝑓𝐺𝑚

𝐺𝑓𝑉𝑚 + 𝐺𝑚𝑉𝑓
 

Ec. (8) 
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𝐺𝑓 =
𝐸𝑓

2(1 + 𝑉𝑓)
 

Ec. (9) 

𝐺𝑚 =
𝐸𝑚

2(1 + 𝑉𝑚)
 

Ec. (10) 

𝑉12 = 𝑣𝑓 ∗ 𝑉𝑓 + 𝑣𝑚𝑉𝑚 Ec. (11) 

Cuando se trata de tejidos el módulo longitudinal es el mismo que el transversal, dichos 

módulos se representan de la siguiente manera:  

𝐸1 = 𝐸2 = 𝑉𝑓 ∗ (
1

2
𝐸𝑓 +

3

2
𝐸𝑚) + 𝐸𝑚 

Ec. (12) 

𝐺12 =
𝐸𝑚

4𝑉𝑓 + 1
3

 
Ec. (13) 

𝑉12 =
𝐺12

𝐸1
 

Ec. (14) 

Donde: 

𝐸𝑓 = 𝑀𝑜𝑑𝑢𝑙𝑜 𝑑𝑒 𝑒𝑙𝑎𝑠𝑡𝑖𝑐𝑖𝑑𝑎𝑑 𝑑𝑒 𝑙𝑎 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎  

𝑉𝑓 = 𝑉𝑜𝑙𝑢𝑚𝑒𝑛 𝑑𝑒 𝑎 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 

𝑉𝑚 = 𝑉𝑜𝑙𝑢𝑚𝑒𝑛 𝑑𝑒 𝑙𝑎 𝑚𝑎𝑡𝑟𝑖𝑧 

𝐸𝑚 = 𝑀𝑜𝑑𝑢𝑙𝑜 𝑑𝑒 𝑒𝑙𝑎𝑠𝑡𝑖𝑐𝑖𝑑𝑎𝑑 𝑑𝑒 𝑙𝑎 𝑚𝑎𝑡𝑟𝑖𝑧 

𝑣𝑓 = 𝑀𝑜𝑑𝑢𝑙𝑜 𝑑𝑒 𝑃𝑜𝑖𝑠𝑠𝑜𝑛 𝑑𝑒 𝑙𝑎 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎  

𝑣𝑚 = 𝑀𝑜𝑑𝑢𝑙𝑜 𝑑𝑒 𝑃𝑜𝑖𝑠𝑠𝑜𝑛 𝑑𝑒 𝑙𝑎 𝑚𝑎𝑡𝑟𝑖𝑧 

𝐺𝑓 = 𝑀𝑜𝑑𝑢𝑙𝑜 𝑑𝑒 𝑐𝑜𝑟𝑡𝑒 𝑑𝑒 𝑙𝑎 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎  

𝐺𝑚 = 𝑀𝑜𝑑𝑢𝑙𝑜 𝑑𝑒 𝑐𝑜𝑟𝑡𝑒 𝑑𝑒 𝑙𝑎 𝑚𝑎𝑡𝑟𝑖𝑧 
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1.2.24.1 Bomba de vacío 

Las bombas de vacío son maquinas las cuales se encargan de extraer moléculas de gas 

de un espacio sellado reduciendo la presión interna del sistema a valores por debajo de 

la atmosférica, este tipo de bombas son utilizadas en muchas industrias. En la actualidad 

existen bombas que trabajan con aceite y bombas que trabajan sin aceite. Las bombas 

que trabajan con aceite consiguen una mayor estanqueidad dentro de las cámaras con lo 

cual consiguen mayores niveles de diferencia de presión, estas bombas alcanzan niveles 

de vacío de hasta 0,5 mba. [45] 

Tabla 12. - Detalles técnicos de la bomba de vacío utilizada 

Detalles técnicos de la bomba de vacío utilizada  

Marca VIOT  

Modelo VPES3 

Voltaje 110V/60Hz 

Desplazamiento de aire 1,3 L/s 

Vacío Final  0,1 mba 

Motor ¼ hp 

Revoluciones del motor  1720 rpm 

Capacidad de aceite 230 ml 

Dimensiones  330*125*255 mm 

Peso  8 kg 

Fuente: [46] 

 

1.2.25 Rotura de laminados 

Los criterios de rotura usados para analizar materiales compuestos son ampliaciones de 

los usados con frecuencia para materiales isótropos, como son los de deformación 

máxima, tensión máxima, y los criterios cuadráticos, todos estos criterios son 

considerados empíricos, pero son consistentes con criterios y principios tanto 

matemáticos como mecánicos los cuales son muy necesarios para llevar a cabo un diseño 

de una manera correcta. Pueden determinarse las siguientes resistencias en una lámina 

ya sea esta unidireccional o tejido. 
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X = Resistencia a tracción longitudinal 

X´ = Resistencia a compresión longitudinal 

Y = Resistencia a tracción transversal 

Y´ = Resistencia a compresión transversal 

S = Resistencia a cortadura longitudinal 

Utilizando estos datos se pueden determinar criterios de rotura bidimensional además de 

predecir la resistencia para una lámina ortótropa la cual trabaja en tensión o deformación 

combinada. [44] 

1.2.25.1 Criterio de la máxima tensión 

Se aplica al calcular la relación resistencia/ tensión, el signo determina si se trata de 

tracción o compresión. La relación de resistencia más baja entre las 3 ecuaciones 

utilizadas define o determina la rotura de la lámina.  Una vez que se conoce las tensiones 

encada lamina se debe determinar cuál es la lámina más crítica. Para lo cual se debe 

determinar un factor de seguridad en cada lamina y tomar el valor mínimo el cual será 

el factor de seguridad del laminado, este criterio establece que la falla se produce cuando 

alguna componente de tensión llega al valor máximo uniaxial.  

1.2.25.2  Criterio de la máxima deformación 

Este criterio establece que el material falla cuando sobrepasa una deformación limite en 

cierta zona. El criterio de falla considera 3 condiciones como son la deformación máxima 

en la dirección de la fibra, en la dirección transversal y la deformación por corte.  

1.2.25.3 Criterios de falla polinomiales 

En este grupo de criterios no se distingue el tipo de falla ni la fase dominante de fractura, 

para estos criterios de falla es necesario determinar parámetros los cuales son obtenidos 

mediante la experimentación en un laboratorio, son necesarios datos de tracción y 

compresión uniaxial y en 2 direcciones además de pruebas de corte. 
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Criterio de falla Tsai – Wu 

De acuerdo a investigaciones realizadas el criterio de máxima tensión y máxima 

deformación da resultados más confiables cuando se trata de fibras unidireccionales, 

mientras que para fibras tejidas lo más aconsejable es utilizar los criterios polinomiales, 

entre los cuales tenemos el criterio de Tsai – Wu. 

Este criterio se basa en la teoría de deformación total, el cual es el tensor polinomial. 

Para el caso de materiales ortotrópicos la falla no ocurre si la condición se cumple: 

𝐹11 ∗ (𝜎1)2 + 𝐹22(𝜎1)2 + 𝐹66(𝜏12)2 + 𝐹1𝜎1 + 𝐹2𝜎2 + 𝐹12 ∗ 𝜎1 ∗ 𝜎2 ≤ 1 

𝐹
11=

1
𝜎1𝑇∗𝜎1𝐶

 

𝐹
22=

1
𝜎2𝑇∗𝜎2𝐶

 

𝐹
1=

1
𝜎1𝑇− 

1
𝜎1𝐶

 

𝐹
1=

1
𝜎2𝑇− 

1
𝜎2𝐶

 

𝐹
66=

1
𝜏12𝐹

 

𝐹
12=−

1
2∗√𝐹11∗𝐹22

 

Donde: 

𝞼1T = Resistencia longitudinal a la tracción 

𝞼1C = Resistencia longitudinal a la compresión 

𝞼2T = Resistencia transversal a la tracción 

𝞼2C = Resistencia transversal a la compresión 
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𝞽12F =Resistencia al corte en el plano XY. 

Esta teoría interacciona con los componentes de esfuerzo, además distingue la tracción 

de la compresión. [44] 

1.2.26 Ensayos Destructivos de Materiales compuestos 

El momento que los ingenieros diseñan equipos o estructuras, deben especificar las 

propiedades físicas que deben tener los materiales, los ensayos destructivos son 

necesarios para verificar que los materiales cumplan con las especificaciones para el 

diseño. El proceso consiste en ensayar un numero establecido de probetas con cierta 

cantidad de pruebas dependiendo el ensayo que se requiere hacer. A nivel mundial existe 

gran cantidad de institutos normalizadores como son: ISO (Organización Internacional 

de Normalización), ASME (Sociedad Americana de Ingenieros Mecánicos), ASTM 

(Asociación Americana de Ensayo de Materiales), INEN (Instituto Ecuatoriano de 

Normalizacion), entre otros. La Sociedad Americana para ensayos y Materiales (ASTM 

ha desarrollado normas para ensayar materiales compuestos. [47], [48] 

1.2.26.1 Ensayo de flexión a tres puntos 

Es un tipo de ensayo utilizado para control de calidad y especificar el material. Utilizado 

también para determinar la resistencia de fibras exteriores y el módulo de Young de 

materiales compuestos tanto homogéneos como poliméricos. La probeta debe cargarse 

hasta que esta se rompa puede ser a tracción o comprensión, alcanzando la deformación 

máxima en las fibras exteriores. [40] 

 

Figura 25.- Ensayo de Flexión de tres puntos. 

Fuente: [40] 
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1.2.27 Análisis por elementos finitos 

Los componentes tales como barras simples o vigas se pueden analizar con facilidad 

utilizando métodos simples o básicos que tiene la mecánica, pero cuando se trata de 

piezas o componentes reales no es tan sencillo analizar con los métodos tradicionales, 

para lo cual el diseñador debe optar por el análisis de elemento finitos. (FEA), tanto la 

teoría como sus aplicaciones matemáticas son bastante amplias, existe una variedad de 

paquetes de software que se encuentran disponibles entre los cuales tenemos: ANSYS, 

NASTRAN, ALGOR, CATIA, etc. Entre las aplicaciones del FEA tenemos: para 

análisis dinámico y estático, lineal no lineal, esfuerzos, vibraciones, transferencia de 

calor, acústica, magnetismo, dinámica de fluidos, análisis de tuberías, etc. [49] 

1.2.27.1 Método de elementos finitos 

El método del elemento finito es una técnica numérica la cual convierte el dominio de 

una estructura continua en valores discretos, por lo cual los errores son inevitables, estos 

errores son: 

Errores computacionales: Son errores provenientes de los cálculos de la computadora 

y de las formulaciones de los esquemas de la integración numérica que se utilizan. [49] 

Errores de conversión discreta: La geometría y los desplazamientos de un objeto real 

varían continuamente, al usar un numero finito de elementos para modelar una pieza 

introduce errores, al igualar la geometría y distribución del desplazamiento debido a 

ciertas limitaciones matemáticas de los elementos. [49]    

Discretización 

El método de elementos finitos se basa en transformar un objeto de naturaleza continua 

en un modelo discreto aproximado, a esta transformación se le llama discretización del 

modelo. [50] 
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Figura 26.- Discretización. a). modelo idealizado y b) el modelo de elemento finito. 

Fuente: [49] 

Generación de la malla 

A la red de elementos y nodos que discretizan una cierta región se denomina malla, la 

densidad de la malla aumenta cuando se incrementa el número de elementos que 

contienen una región dada, se puede dar un refinamiento de malla lo cual modifica el 

número de elementos de un modelo esto con la finalidad de conseguir resultados más 

precisos. [49] 

 

Figura 27.- a). modelo mallada y b). modelo original. 

Fuente: [49] 

1.2.27.2  Pasos para calcular en un programa de elementos finitos. 

Los programas de este tipo disponen de 3 módulos para trabajar: 

Pre- procesador: en esta parte se diseña el modelo y se realizan las siguientes 

operaciones: 
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➢ Dibujo del modelo o importación dado el caso que se haya hecho en otro software 

compatible. 

➢ Seleccionar el elemento o elementos a emplear, dado el tipo de cálculo se seleccionan 

el tipo de elemento. 

➢ Selección de los materiales a emplear, ya sea que sean seleccionados de la librería o 

puede ser definido por el usuario, se puede seleccionar materiales isotrópicos o 

anisotrópicos. 

➢  Asignación del elemento y las propiedades de los materiales para los componentes 

del modelo a analizar 

➢ Mallado del modelo  

➢ Aplicación de las cargas 

➢ Aplicación de las condiciones de frontera del moldeo. [50] 

Calculator: En este módulo del programa realiza los cálculos del MEF generando las 

soluciones, los paso que siguen son: 

➢ Seleccionar el tipo de calculo que se requiere realizar 

➢ Configurar los parámetros para el cálculo, intervalos de tiempo, errores, numero de 

iteraciones. 

➢ Inicia el cálculo, el programa comienza a trasferir las cargas al modelo, genera las 

matrices, resuelve las ecuaciones y nos da la solución. [50] 

Post- procesador: En esta parte se puede visualizar una representación gráfica de la 

solución. [50] 

1.2.28 Dinámica de Fluidos Computacional 

Es una rama de la mecánica de fluidos, consiste en utilizar computadores y empleo de 

técnicas numéricas para resolver problemas físicos donde interviene el movimiento de 

fluidos, en ocasiones trasferencia de calor, arrastre de sólidos, reacciones químicas, etc. 

La dinámica de fluidos comprende una amplia área de disciplinas científicas entre las 

que tenemos las ciencias físicas, matemáticas, programación y la ingeniería, soluciona 

ecuaciones de continuidad, momento y energía a través de métodos numéricos. [51] 
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1.2.28.1 Ecuaciones de Navier – Stokes 

Estas ecuaciones son la base para la dinámica de fluidos computacional, están incluyen 

las leyes de conservación de la masa, la cantidad de movimiento y la energía de un flujo, 

las cuales constituyen un sistema acoplado de ecuaciones. Son ecuaciones diferenciales 

parciales sub especificadas, lo cual involucra que se requiere correlaciones de cierre semi 

empíricas para poder dar una solución. Las ecuaciones Navier – Stokes son: 

➢ Ecuación de continuidad o conservación de la masa 

➢ Ecuación de momento o de cantidad de movimiento 

➢ Ecuación de conservación de la energía 

Las ecuaciones quedan de la siguiente manera: 

Ecuación de continuidad  

𝐷𝑝

𝐷𝑡
+ 𝑝

𝜕𝑈𝑖

𝜕𝑋𝑖
= 0 

Ecuación de movimiento 

𝑝
𝜕𝑈𝑗

𝜕𝑡
+ 𝑝𝑈𝑖

𝜕𝑈𝑗

𝜕𝑋𝑖
= −

𝜕𝑃

𝜕𝑋𝑗
−

𝜕𝜏𝑖𝑗

𝜕𝑋𝑖
+ 𝑝𝑔𝑖 

Donde: 

𝜏𝑖𝑗 = −𝑢 (
𝜕𝑈𝑗

𝜕𝑋𝑖
+

𝜕𝑈𝑖

𝜕𝑋𝑗
) +

2

3
𝛿𝑖𝑗𝑢

𝜕𝑈𝑘

𝜕𝑋𝑘
 

Ecuación de energía 

𝑝𝑐𝑢

𝜕𝑇

𝜕𝑡
+ 𝑝𝑐𝑢𝑈𝑖

𝜕𝑇

𝜕𝑋𝑖
= −𝑃

𝜕𝑈𝑖

𝜕𝑋𝑖
+ 𝜆

𝜕2𝑇

𝜕𝑋𝑖
2 − 𝜏𝑖𝑗

𝜕𝑈𝑗

𝜕𝑋𝑖
 

El primer término representa que la energía local cambia en el tiempo, el segundo es un 

término convectivo, el tercero representa el trabajo de presión, seguido del término de 

difusión de calor y finalmente tenemos la trasferencia de energía mecánica en calor la 

cual irreversible. [52] 
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1.2.28.2 Métodos de Discretización 

Existen diferentes métodos de discretización siendo los más conocidos el de diferencias 

finitas (FDM) y el de elementos finitos (FEM), también tenemos el método de 

volúmenes finitos (MVF). 

➢ Método de volúmenes finitos 

Es el método más empleado para la resolución de flujos que tienen geometrías 

complejas, es utilizado para volúmenes de control. Este método se basa en la 

discretización directa de las ecuaciones de conservación de la masa, momento y energía, 

para ciertas condiciones este método es equivalente al método de diferencias finitas. [52] 

1.2.29 Modelos de Turbulencia 

La turbulencia tiene un fuerte impacto en el transporte de masa, momento y calor, por lo 

cual los modelos de turbulencia son importantes en situaciones en las cuales es de 

importancia predecir cómo se comportan en el transporte y dispersión de partículas, esto 

se da como cierre a las ecuaciones de Navier – Stokes. Los principales modelos de 

turbulencia se clasifican en: 

➢ Simulación Numérica Directa (DNS) 

Discretiza las ecuaciones instantáneas que gobiernan el movimiento del flujo, esta 

alternativa es válida tanto para flujo laminar como para flujo turbulento, se limita a flujos 

con Reynolds bajos y configuraciones sencillas. 

➢ Simulación de grandes escalas (LES) 

Requiere de medios de computación bastante considerables debido a los altos tiempos 

de cálculo tridimensional y temporal, este método aproxima los efectos de grandes 

escalas a pequeñas escalas de turbulencia. 

➢ Ecuaciones promediadas o modelos de turbulencia 

Es muy utilizada para el sector industrial, tiene una aproximación para la turbulencia sea 

estacionaria, es decir para que las propiedades no cambien con el tiempo las cuales son 

determinadas por las condiciones de frontera, esta técnica promedia las escalas 
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espaciales y temporales de fluctuaciones turbulentas, para esta simulación se requiere 

modelos de turbulencia para poder cerrar el sistema, esta alternativa resulta de menor 

costo computacional comparado con la DNS y la LES. 

Para la simulación numérica el primer paso es la selección y discretización del sistema 

en los subdominios, esto se logra aplicando las ecuaciones que gobiernan el movimiento 

del fluido en los famosos subdominios dando como resultado un sistema de ecuaciones 

cuasi – algebraicas, luego es necesario ingresar las condiciones de borde o frontera para 

posterior a esto dar una solución a las ecuaciones cuasi – algebraicas y por ultimo dar un 

tratamiento y análisis a los resultados numéricos. [53] 

1.2.29.1 Modelo de turbulencia Spalart – Allmaras (SA) 

Este modelo fue propuesto para aplicaciones aeronáuticas, tiene un buen desempeño para 

para calcular flujos externos dando buenos resultados para flujos que tienen un gradiente 

de presión adverso. El modelo Spalart – Allmaras soluciona una ecuación de transporte 

moderada para viscosidad cinemática turbulenta, en la ecuación original trabaja con un 

bajo número de Reynolds, donde se aplica a paredes sin la necesidad de la utilización de 

funciones de pared. Para que el modelo de turbulencia este completo en necesario poner 

las condiciones de frontera o iniciales. [54] 

1.2.30 Algoritmos de acople presión – velocidad 

El algoritmo presión – velocidad utiliza la ecuación de conservación de momento para 

derivar una condición adicional para la presión, con esto se replantea la ecuación de 

continuidad logrando que el solucionador basado en la presión resuelva el problema de 

flujo de manera acoplada o segregada. Ansys Fluent ofrece 4 opciones de algoritmo 

velocidad – presión los cuales son: Simple, Simple C, Piso, Coupled, [55] 

Simple: este algoritmo utiliza una relación para las correcciones de velocidad – presión, 

la cual sirve para imponer la conservación de la masa y poder obtener un campo de 

presión, este algoritmo es utilizado para resolver flujos estacionarios y no tan complejos. 

Simple C: Similar al algoritmo anterior, la diferencia radica en la expresión que utiliza 

para la corrección de la masa de flujo. Sirve para reducir la dificultad de convergencia 
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asociada con la malla cuando están son muy distorsionadas, se utiliza para flujos 

estacionarios y flujos donde implica el estudio de turbulencia. 

Piso: Este algoritmo viene de la familia del algoritmo simple, realiza dos correcciones 

adicionales: corrección de valores en las celdas contiguas, corrección de asimetría en las 

celdas contiguas. Se utiliza para flujos transitorios donde los pasos de tiempo son muy 

grandes. 

1.3 OBJETIVOS 

1.3.1    Objetivo General: 

• Construir el componente WING TIP – FAIRING ASSY aplicando técnicas de 

ingeniería inversa y utilizando materiales alternativos para la flota de Aeronaves 

de las Fuerzas Armadas. 

1.3.2 Objetivos Específicos: 

• Establecer los parámetros y requerimientos del componente WING TIP – 

FAIRING ASSY aplicando herramientas de ingeniería inversa para fabricar el 

componente. 

• Manufacturar el componente que cumpla con los parámetros de funcionamiento, 

aplicando el proceso de fabricación establecido. 

• Evaluar el componente mediante la simulación en software y/o pruebas físicas 

para verificar su funcionalidad y pueda ser utilizado en la flota de aeronaves de 

las Fuerzas Armadas. 

 

 

   

 

 

 



52 

 

2 CAPITULO II.- METODOLOGÍA 

En este capítulo se realiza una descripción detallada de todos los materiales, equipos, 

herramientas y la metodología utilizada para el desarrollo del presente proyecto técnico. 

Para lo cual se especifican los tipos de resinas y fibras utilizadas, así como también sus 

respectivas propiedades también se indica el proceso de fabricación utilizado para la 

construcción tanto del molde del Wing Tip – Fairing Assy como sus respectivas 

probetas.  

2.1 Materiales y equipos 

Son los medios físicos utilizados para el desarrollo del presente proyecto técnico. 

Tabla 13.- Descripción de materiales, equipos y herramientas utilizados. 

Materiales y equipos 

Computador 

Es el equipo que más se utilizó 

en la elaboración del presente 

proyecto. 

 

Calibrador, 

micrómetro, 

flexómetro, regla, 

cinta métrica 

Estas herramientas se 

utilizaron para la medición 

tanto de longitud, ancho, alto, 

espesor, diámetro de agujeros 

para sujeción del componente. 
 

Balanza 

electrónica 

Utilizada para determinar la 

masa de un determinado 

objeto. 
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Papel milimetrado 

Utilizado para trazar el perfil 

aerodinámico y poder tomar 

medidas. 

 

Cinta adhesiva 

Utilizado para fijar el papel 

milimetrado para poder trazar 

el perfil aerodinámico 

 

 

 

Marcadores 

Se utilizó para trazar el perfil 

alar y señalar ciertas 

referencias. 

 

Plancha MDF 

Se utilizó un tablero para que 

sirva como mesa y poder pegar 

las hojas milimetrada. 

 

Vidrio 

Utilizado para poner encima de 

las hojas milimetrada el 

momento de hacer coincidir 
con las galgas de comparación 

con la finalidad que la pieza no 

tenga defectos  

Tabla triplex 
 

Para la elaboración de las 
galgas de comparación. 

 

Masilla plástica 

Mustang 

Para dar un correcto 
conformado de las galgas de 

calibración 
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Pintura Poliuretano 

Utilizada para pintar la pieza 

antes de sacar un molde 

definitivo. 

 

Plastilina 

Se utilizó para dar una 

perspectiva del perfil para las 

galgas 

 

Sierra caladora 

manual 

Utilizada para cortar los 

perfiles de las galgas de 

comparación 
 

Cera de pisos 

Se utilizó cera para que la 

masilla no se pegue el 

momento de conformar los 

perfiles de las galgas. 
 

Espátula 
Sirve para masillar y 

conformar ciertas partes 
 

Escuadras 90 ° 

Se utilizan para coger un 

ángulo de 90 ° entre dos 

superficies. 

 

Prensas 

Son usadas para ajustar una 

parte y fijar para que esta no 

tenga movimiento. 
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Breather 

 

Es un material de respiración, 

sangrado, Permite la salida de 

la resina excedente. 

 

Release Film 

 

Es una especie de película la 

cual esta perforada, esta evita 

la adherencia del breather a la 

pieza, permitiendo la salida de 

resina excedente, además 

permite controlar el paso de 

aire. 

 

Peel Ply 

Es una lámina de 

desprendimiento, permite 

determinar la rugosidad 

superficial adecuada en 

uniones pegadas. 
 

Vacuum Bagging 

Film 

Es la bolsa para el vacío, está 

hecha de nylon en el orden de 

50 micrones, es elástica para 

mejorar la calidad superficial. 

En esta van todos los 

materiales para empaque y 

laminado. 
 

Yellow Sealant 

Tape 

Es una cinta selladora la cual 

está diseñada para sellar las 

bolsas de vacío 

 

Coremat 

Tela no tejida de fibra de 

poliéster. Se utiliza para dar 

refuerzo a los moldes, 

aumentando la rigidez, 

disminuyendo el peso y dando 

un excelente acabado 

superficial.  
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Bomba de vacío 

Se utiliza para generar un vacío 

parcial en una bolsa sellada en 

la cual se extrae moléculas de 

aire de dicha bolsa. 

 
 

Resinas: Las resinas utilizadas en este proyecto son: resina poliéster, epóxica y gel coat. 

2.1.1 Resina Poliéster 

La resina utilizada como matriz para la construcción de las primeras piezas previo a la 

obtención del molde del componente Wing Tip es una resina poliéster comercializada 

por la empresa Quivensa bajo el nombre Polylite 33206-15, es una resina no saturada 

con baja viscosidad y reactividad media, tiene muy buena humectación cuando se trabaja 

con fibra de vidrio, el gelado y curado de esta resina puede realizarse a temperatura 

ambiente con la adición de peróxido de metil al 50%. Se puede aplicar para piezas 

reforzadas con fibra de vidrio, para fabricar partes de autos además se puede utilizar para 

procesos de conformado manual o por aspersión. El anexo 1 presenta una descripción 

detallada de la resina utilizada. 

2.1.2 Resina Epóxica 

Para la construcción de los componentes Wing Tip - Fairing Assy se recomienda utilizar 

resina epóxica de la empresa AEROPOXY, conocido con el nombre comercial de 

PR2032. Es una resina de viscosidad media con un color ámbar claro, ideal para 

aplicaciones de producción estructural. Para el curado se utiliza un endurecedor PH3660, 

la resina tiene una vida útil de 1 hora una vez que se ha administrado el endurecedor. 

Esta resina da una excelente humectación en las fibras de vidrio, aramida y carbono, esta 

resina tiene un curado a temperatura ambiente, además cumple con los requerimientos 

actuales de OSHA lo cual garantiza que su uso se seguro. Es una resina recomendada 

para la construcción de partes de aviones. La proporción adecuada de esta resina es 100: 

27 en peso, y de 3 a 1 en volumen. El anexo 2 presenta una descripción detallada del 

producto utilizado y del agente utilizado para el curado. 
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2.1.3 Gelcoat 

Para la construcción del molde se utilizó un Gelcoat comercializado por la empresa 

Quivensa con el nombre de CENTERGEL GO-802-00, es de un color gris intermedio, 

además de tener un buen poder para cubrir y excelente flexibilidad, buen desempeño de 

la película y una porosidad nula. Se utiliza para requerimientos donde la resistencia a 

diferentes factores sea bastante superior a los gelcoats comunes, tiene una buena 

capacidad para lijar lo cual lo hace un producto ideal para piezas que van a ser pintadas 

y sometidas a un horneo. Para el curado se utiliza Mek Peróxido. El anexo 3 presenta 

una descripción detallada de la resina utilizada. 

Fibras: Las fibras utilizadas para el desarrollo del presente proyecto son: fibra de vidrio, 

carbono y kevlar (aramida). 

2.1.4 Fibra de vidrio  

La fibra de vidrio de los talleres de la presenta las siguientes características: 

Tiene un color blanco semitransparente, con un tejido horizontal vertical de 0 ° – 90 °, 

el tejido esta tramado en forma de tela, pequeñas cuerdas que casi no se perciben con el 

ojo humano conforman hebras, además no tiene ningún olor y es muy sedoso al tacto. 

Para la manipulación se debe usar equipo de protección ya que al contacto directo con 

la piel produce picazón. 

2.1.5 Fibra de carbono 

La fibra de carbono de los talleres de la CIDFAE presenta las siguientes características: 

Se presenta en color negro con un tejido de 0 ° – 90 ° horizontal y vertical, es muy sedosa 

al tacto, el tramado viene dado en forma de tela cuyas cuerdas bastante pequeñas forman 

las hebras, no presenta ningún olor. 

2.1.6 Fibra de Aramida 

La fibra de carbono de los talleres de la CIDFAE presenta las siguientes características: 
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Tiene un color amarillo con un tejido de 0 ° – 90 ° horizontal y vertical, es muy sedosa 

al tacto, el tramado viene dado en forma de tela cuyas cuerdas bastante pequeñas forman 

las hebras, no presenta ningún olor. 

2.2 Métodos 

El presente proyecto técnico consta de varias etapas, las cuales están relacionadas entre 

sí por lo cual es necesario ejecutar cada método de manera correcta. 

➢ Estudios Preliminares 

La recopilación de información en investigaciones anteriores en lo que respecta a 

simulaciones de winglets y el efecto que este tiene al instalar a los aviones, permite saber 

los pasos a seguir para definir estados de carga y condiciones de vuelo y conocer el efecto 

que produce en un avión y los esfuerzos a los que esté sometido dicho componente.  

➢ Modelos de análisis 

El componente a estudiar se simulará en un modelo tridimensional el cual se obtendrá 

de un escaneo en 3D de la pieza original, permitiendo simular las condiciones reales de 

vuelo en un software de elementos finitos con una configuración de material, evaluando 

los esfuerzos generados en el componente, el modo de fallo para un material compuesto, 

un factor de seguridad, establecido por La Administración General de Aviación de los 

Estados Unidos. 

➢ Modelo Matemático 

Este modelo involucra obtener ecuaciones mediante hipótesis basadas en el 

comportamiento aerodinámico, que permita predecir el comportamiento del componente 

durante el vuelo.   

➢ Análisis de Resultados 

Comparar y discutir los resultados obtenidos mediante el uso de un software de 

simulación, lo cual permitirá validar la metodología utilizada. 
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2.2.1 Tipo de investigación 

➢ Bibliográfico 

El trabajo elaborado es de tipo bibliográfico, debido a que es necesario recopilar 

información que nos permita conocer la utilidad, parámetros de servicio, conceptos de 

funcionalidad, especificaciones para la construcción y ventajas para el desarrollo del 

tema expuesto. 

➢ Descriptivo 

La investigación es de tipo descriptivo ya que describe el proceso de análisis del 

componente Wing Tip – Fairing Assy mediante el método de elementos finitos, con lo 

cual se logra establecer un espesor adecuado para el componente y obtener ciertos 

parámetros de vuelo. 

➢ Experimental 

El proyecto utiliza la investigación experimental, ya que es necesario escoger la mejor 

configuración de las fibras sintéticas, además de determinar un espesor, el cual debe 

cumplir con las condiciones de diseño en un estado de vuelo en crucero.   

➢ De campo 

En el trabajo se utilizó la investigación de campo, ya que fue necesario observar el 

componente original y realizar ciertas preguntas a los técnicos con la finalidad de obtener 

información como los modos de fallo más comunes y en qué condiciones se dan, la 

sujeción del componente al ala del avión y su funcionamiento. 

2.2.2 Plan de recolección de la información 

La recolección de la información se realizará de fuentes bibliográficas referentes al tema 

en estudio tales como: libros, tesis, artículos técnicos y sitios web, así también una 

encuesta de forma directa a los técnicos de la CIDFAE, todo esto con la finalidad de 

obtener la mayor cantidad posible de información, para la comprensión de conceptos y 

determinación de parámetros necesarios para la simulación del componente durante el 
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vuelo, así como también para determinar el camino más viable para la construcción de 

un molde y posterior la fabricación de los componentes. 

El plan de recolección de información se centra en la obtención de resultados los cuales 

se consiguen a partir de simulaciones con el método de elementos finitos, lo cual ayudara 

a seleccionar un material/ les y sus respectivas configuraciones que cumpla con los 

requerimientos y especificaciones de vuelo para su posterior construcción e 

implementación en los aviones de la Fuerza Aérea Ecuatoriana Super Tucano o Embraer 

EMB 314. También se realizará observaciones directas al componente para analizar sus 

fallos más comunes. Todos los datos se registrarán para un análisis posterior y una 

comparación utilizando el método de elementos finitos.  

2.2.3 Recolección de la información preliminar   

Es esta parte se detallará todos los parámetros iniciales que tiene el componente original 

Wing Tip- Fairing Assy del ala derecha. 

2.2.3.1 Descripción del componente original Wing Tip – Fairing Assy del ala 

derecha 

El componente Wing Tip – Fairing Assy se utiliza en los aviones Super Tucano de la 

Fuerza Aérea Ecuatoriana, es una punta de ala el cual ayuda a reducir la resistencia 

inducida durante un vuelo. La punta de ala en estudio es del ala derecha de la aeronave. 

Es un perfil asimétrico por lo cual es utilizado en bajas velocidades y está limitado para 

vuelos supersónicos.  

 

Figura 28.- Componente original Wing Tip – Fairing Assy del ala derecha. 

Fuente:  Autor. 
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2.2.3.2 Sujeción del componente Wing Tip – Fairing Assy al ala del avión 

El componente esta sujetado al ala por medio de una ceja que sale de dicha ala utiliza 

pernos de aviación para sujetar, utiliza 26 pernos, de cada lado 13 en el extradós y 13 en 

el intradós, cada agujero tiene un diámetro de 5,2 mm. Los agujeros se encuentran a 11 

mm de la base. Siendo la parte de los agujeros del componente la que más está expuesto 

a grandes esfuerzos. Además, tiene dos cavidades en la parte de arriba en estas cavidades 

están instalados dos sistemas de iluminación.   

Tabla 14.- Características técnicas del componente original Wing Tip - Fairing Assy.  

Características técnicas del componente Wing Tip - Fairing Assy 

Marca Embraer 

Color negro  

Peso  1,25 kg 

Espesor  2,7 mm 

Material Fibra de vidrio 

Costo $ 11778,04 
Fuente:  Autor. 

Tabla 15.- Características aerodinámicas del componente Wing Tip - Fairing Assy. 

Características aerodinámicas del componente Wing Tip - Fairing Assy  

Extradós 1085,09mm 

Intradós 1077,78 mm 

Cuerda aerodinámica 1062.22 mm 

Espesor máximo 132,67 mm 
Fuente:  Autor. 

2.2.3.3 Proceso de elaboración del molde 

Para la elaboración del molde se tomó como referencia el modelo del componente 

original, sacando una primera pieza (hembra), a partir de la primera pieza se sacó una 

segunda (macho) la cual tuvo que ser rectificada con masilla hasta lograr el perfil y 

modelo exacto al original para posteriormente ser pintada con poliuretano para mejorar 

la calidad superficial, las piezas están construidas con fibra de vidrio y resina poliéster. 

A partir de la pieza pintada se obtuvo el molde original, este está construido con fibra de 

vidrio, gel coat y refuerzos de coremat en los laterales. A continuación, se detalla el 

proceso de obtención del molde: 
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Selección del material. – Para la construcción de las primeras piezas de punta de ala 

previo a la obtención del molde se seleccionó fibra de vidrio y resina poliéster, se 

seleccionó este tipo de material ya que las primeras piezas no requieren tener 

propiedades de alto desempeño, solo servirán para la obtención de un molde definitivo. 

Cálculo del consumo de fibra de vidrio y resina a utilizar. – Para saber el área de 

fibra de vidrio necesario para cada capa, se realizó una medición con el software del 

modelo original, con el objetivo de tener un valor de área.   

Tabla 16.- Área aproximada de la punta de ala original. 

Área aproximada del componente Wing Tip 

Área del extradós 274954,27 mm^2 

Área del intradós 233215,88 mm^2 

Área Total  508170,15 mm^2 
Fuente:  Autor. 

El área total de la pieza es de 508170,15 mm², pero se debe considerar unos 5 cm de 

fibra adicionales a los lados de la pieza para lo cual se debe sumar 108143,5 mm². Con 

lo cual se tiene un área a considerar de 616313,65 mm². 

La pieza a realizar tendrá un espesor de 2 mm con lo cual hallamos el volumen total de 

nuestro modelo. Para lo cual vamos a ingresar todos los valores en cm. 

𝑉 = 𝐴 𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙 ∗ 0,2 𝑐𝑚 

𝑉 = 6163,13 𝑐𝑚2 ∗ 0,2 𝑐𝑚 

𝑉 = 1232,62 𝑐𝑚3 

Ahora calculamos el volumen de la resina, para lo cual se trabajará con una proporción 

60/40 = resina/ fibra. 

𝑉 𝑟𝑒𝑠𝑖𝑛𝑎 = 𝑉 ∗ 0,7 

𝑉 𝑟𝑒𝑠𝑖𝑛𝑎 = 1232,62  𝑐𝑚3 ∗ 0,6 

𝑉 𝑟𝑒𝑠𝑖𝑛𝑎 = 739,57 𝑐𝑚3  



63 

 

La masa de resina sabiendo que su densidad es de 𝜌 = 1,14 𝑔𝑟/𝑐𝑚3 

𝑚 𝑟𝑒𝑠𝑖𝑛𝑎 = 𝑉 𝑟𝑒𝑠𝑖𝑛𝑎 ∗ 𝜌 

𝑚 𝑟𝑒𝑠𝑖𝑛𝑎 = 739,57 𝑐𝑚3  ∗ 1,14 𝑔𝑟/𝑐𝑚3 

𝑚 𝑟𝑒𝑠𝑖𝑛𝑎 = 843,10 𝑔𝑟 

Ahora calculamos el volumen de Meck peróxido para el curado de la misma, un valor 

aconsejado es de 1 – 2% con respecto del volumen de la resina 

𝑉 𝑚𝑒𝑐𝑘 = 𝑉 𝑟𝑒𝑠𝑖𝑛𝑎 ∗ 0,02 

𝑉 𝑚𝑒𝑐𝑘 = 739,57 𝑐𝑚3  ∗ 0,02 

𝑉 𝑚𝑒𝑐𝑘 = 21,6 𝑐𝑚3  

El volumen de la fibra de vidrio 

𝑉 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 𝑑𝑒 𝑣𝑖𝑑𝑟𝑖𝑜 = 𝑉 ∗ 0,4 

𝑉 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 𝑑𝑒 𝑣𝑖𝑑𝑟𝑖𝑜 = 1232,62  𝑐𝑚3  ∗ 0,4 

𝑉 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 𝑑𝑒 𝑣𝑖𝑑𝑟𝑖𝑜 = 493,04 𝑐𝑚3  

Por último, calculamos la masa de fibra de vidrio necesaria para las 2 capas sabiendo 

que la densidad de la fibra de vidrio es 𝜌 = 2,4 𝑔𝑟/𝑐𝑚3 

𝑚 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 𝑑𝑒 𝑣𝑖𝑑𝑟𝑖𝑜 = 𝑉 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 𝑑𝑒 𝑣𝑖𝑑𝑟𝑖𝑜 ∗ 𝜌 

𝑚 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 𝑑𝑒 𝑣𝑖𝑑𝑟𝑖𝑜 = 493,04 𝑐𝑚3  ∗ 2,4𝑔𝑟/𝑐𝑚3 

𝑚 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 𝑑𝑒 𝑣𝑖𝑑𝑟𝑖𝑜 = 1183,31 𝑔𝑟 

Donde: 

𝑉 = 𝑉𝑜𝑙𝑢𝑚𝑒𝑛 𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙 𝑎 𝑐𝑢𝑏𝑟𝑖𝑟 

𝐴 𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙 = Área total de la pieza 

𝑉 𝑟𝑒𝑠𝑖𝑛𝑎 = 𝑉𝑜𝑙𝑢𝑚𝑒𝑛 𝑑𝑒 𝑟𝑒𝑠𝑖𝑛𝑎 
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𝑚 𝑟𝑒𝑠𝑖𝑛𝑎 = 𝑚𝑎𝑠𝑎 𝑑𝑒 𝑟𝑒𝑠𝑖𝑛𝑎 

𝜌 = 𝐷𝑒𝑛𝑠𝑖𝑑𝑎𝑑 

𝑉 𝑚𝑒𝑐𝑘 = 𝑉𝑜𝑙𝑢𝑚𝑒𝑛 𝑑𝑒𝑙 𝑐𝑎𝑡𝑎𝑙𝑖𝑧𝑎𝑑𝑜𝑟 𝑝𝑎𝑟𝑎 𝑙𝑎 𝑟𝑒𝑠𝑖𝑛𝑎 

𝑉 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 𝑑𝑒 𝑣𝑖𝑑𝑟𝑖𝑜 = 𝑉𝑜𝑙𝑢𝑚𝑒𝑛 𝑑𝑒 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 𝑑𝑒 𝑣𝑖𝑑𝑟𝑖𝑜 

𝑚 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 𝑑𝑒 𝑣𝑖𝑑𝑟𝑖𝑜 = 𝑚𝑎𝑠𝑎 𝑑𝑒 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 𝑑𝑒 𝑣𝑖𝑑𝑟𝑖𝑜 

Tabla 17.- Consumo de fibra de vidrio y resina Poliéster (2 Piezas). 

Consumo de fibra de vidrio y resina Poliéster (2 Piezas) 

Volumen resina 1479,14 𝑐𝑚3 

masa resina  1686,21 g 

Volumen fibra de vidrio  986,08 𝑐𝑚3 

masa fibra de vidrio 2336,62 g 

volumen Meck peróxido 43,2 𝑐𝑚3  
Fuente:  Autor. 

Procedimiento para la elaboración de las piezas previo a la obtención del molde 

➢ Partir de la pieza original de la punta de ala, esta pieza trabajara como molde macho, 

para lo cual como primer paso debemos calcular un valor aproximado de la cantidad 

de fibra de vidrio, resina y Meck peróxido a utilizar. 

➢ Cubrir toda la pieza con cinta adhesiva esto con el objetivo de no dañar la superficie 

de la pieza original, encima de la cinta pasamos 3 manos de cera de pisos antes de 

aplicar la primera capa de resina esto con el objetivo que el desmoldeo se facilite. 

 

Figura 29.- Pieza original recubierta con cinta adhesiva (molde macho).  

Fuente:  Autor. 
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➢ Realizar los cortes de la fibra de vidrio para las dos capas, preparamos la resina 

poliéster con la cantidad de Meck peróxido calculado. 

➢ Pasar la primera capa de resina con una brocha y después la fibra de vidrio, vamos 

dando la figura con una brocha, antes de pasar la segunda capa. 

➢ Una vez pasado resina la segunda capa de fibra de vidrio dejamos curar un tiempo de 

24 horas a temperatura ambiente. 

 

Figura 30.- Pieza con dos capas de fibra de vidrio y resina.  

Fuente:  Autor. 

En la figura 31 se puede apreciar la primera pieza, la cual aún no está desmoldeada de la 

pieza original, además se construye como un molde hembra.  

➢ Una vez dejado secar desmoldamos la primera pieza, cabe mencionar que la primera 

pieza sale como un molde hembra.  

 

Figura 31. – Primera pieza obtenida (molde hembra).  

Fuente:  Autor. 

En la figura 32 se puede ver la primera pieza obtenida, la cual tiene un acabado 

superficial malo, es por esto que es necesario sacar una segunda pieza, partiendo de esta 

como molde, cabe mencionar que este va a trabajar como molde hembra.  
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➢ Construir la segunda pieza partiendo de la primera pieza obtenida esta primera pieza 

trabajara como molde hembra, pasamos cera para el desmoldeo, y empezamos 

poniendo tanto la fibra como la resina y repetimos el proceso utilizado para la 

obtención de la primera pieza. 

 

Figura 32.- Conformado de la segunda pieza a partir de la primera pieza.  

Fuente:  Autor. 

➢ Obtenemos la segunda pieza, pero como se puede apreciar esta todavía tiene un 

acabado superficial malo, no es adecuada todavía para sacar un molde, es por esto 

que la segunda pieza es necesario masillar las fallas, rectificar el perfil aerodinámico 

con respecto al original y pintar para dar un acabado superficial perfecto. 

 

Figura 33.- Segunda pieza obtenida a partir de la primera. 

Fuente:  Autor. 
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Proceso de obtención de los patrones de medida para corregir la segunda pieza  

Es necesario rectificar las dimensiones geométricas de la punta de ala, antes de construir 

el molde, ya que es una pieza que va a ser utilizada en un avión y debe tener dimensiones 

exactas para lograr así un buen desempeño.   

Tabla 18.- Proceso de obtención de los patrones de medida para corregir la segunda pieza. 

Proceso de obtención de los patrones de medida para corregir la segunda pieza 

1 

En una hoja milimetrada trazar el 

perfil aerodinámico de la pieza 

original, y partiendo desde la punta 

delantera marcar líneas a cada 5 cm 

todo el perfil aerodinámico, además de 

eso enumerar las líneas. Luego con la 

cinta adhesiva le cubrir las hojas para 

no manchar estas. Todo esto realizar 

encima de un vidrio para tener una 

superficie buena. 

 

2 

Pegar cinta adhesiva sobre la pieza y 

con plastilina sacar el perfil que debe 

tener cada 5 cm. 

 

3 

Una vez obtenido los perfiles, estos se 

pasan a una tabla triplex, para rayar el 

perfil y cortar con una sierra caladora 

manual. 

 

4 

Cuando se tiene el perfil cortado, 

poner en la parte donde debe ir y 

cuadrar hasta que entre, si no entra es 

necesario lijar. 

 



68 

 

5 

Pegar cinta adhesiva encima del perfil 

y sobre esta pasar una mano de cera de 

pisos. Para que la masilla no se pegue 

sobre el borde de ataque. 

 

6 

Una vez realizado los pasos anteriores, 

se debe poner el perfil donde debe ir y 
con la ayuda de u prensas y escuadras 

coger está a 90 grados exactos de cada 

lado 

 

7 

Preparar la masilla plástica Mustang, a 

esta se debe agregar el catalizador 

marca unidas. 

 

8 Rectificar todo el perfil con la masilla 

 

9 
Repetir el proceso para los 21 perfiles 

que tiene la punta de ala  

10 

Una vez realizado los 21 perfiles, lijar 

y volver a repetir los procesos 

anteriores pero esta vez sin la cinta 

adhesiva sobre la pieza solo pasando 

cera de pisos sobre esta para que la 

masilla no se pegue. 
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11 

Una vez realizado nuevamente los 

procesos anteriores y luego de haber 

rectificado todos los perfiles, lijar, 

comprobar cada uno que calce 

exactamente, cortar unos pedazos de 

madera a 90 grados para pegarlos a los 

extremos de los perfiles. 
 

12 

Pegar los pedazos de madera con goma 

en los perfiles de triplex comprando 

que estén a 90 grados, pintar y 

enumerar los 21 perfiles. 

 

13 

Medir con un calibrador el espesor de 

las cavidades que tiene la pieza 

original y con plastilina sacar el perfil 

de estas cavidades para su posterior 

trazado y corte 

 

14 

Una vez cortado las dos partes, probar 

uno por uno que calce exacto, mientras 

que el espesor ir lijando poco a poco 

con una lijadora manual hasta hacer 

coincidir el espesor exacto que debe 

tener. 
 

15 

Una vez realizado Los procesos 

anteriores pintar los dos pedazos de las 

cavidades. La pieza ovalada debe tener 

11.9 mm, mientras que la rectangular 

tiene 6.2 mm de espesor. 

 

16 
Probar que calcen exactamente en la 

pieza original. 
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Proceso de rectificación de fallas de la segunda pieza previo a la obtención del 

molde definitivo. 

Tabla 19.- Proceso de rectificación de fallas de la segunda pieza previo a la obtención del molde 

definitivo. 

Proceso de obtención de los patrones de medida para corregir la segunda pieza 

1 

En una hoja milimetrada trazar el perfil 

aerodinámico de la pieza original, y 

partiendo desde la punta delantera marcar 

líneas a cada 5 cm todo el perfil 

aerodinámico, además de eso enumerar 

las líneas. Luego con la cinta adhesiva 

cubrir las hojas para no manchar estas. 

Todo esto realizar encima de un pedazo 

de MDF para tener una superficie buena 

para la corrección 

 

2 

Con el perfil trazado comprobar la 

segunda pieza que tenga el mismo perfil 

de la pieza original e ir lijando o 

masillado según sea el caso con el fin de 

obtener el mismo perfil aerodinámico. 
 

3 

Para cuadrar bien la base de la pieza es 

necesario poner un vidrio en la base de la 

pieza, para que salga exacto. 

 

3 

Cuadrar también los 21 perfiles a la 

segunda pieza e ir lijando o masillando 

según sea el caso 

 

4 

Cuadrar también las cavidades exteriores 

de la pieza, de acuerdo al espesor que 

tiene cada uno. 

 

6 

Una vez rectificado toda la pieza a las 

medidas que debe tener lijar bien hasta 

dejar una superficie lisa 
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7 
Pasar una mano de fondo antes de la 
pintura definitiva 

 

8 
Pintar con poliuretano después de haber 

dejado secar el fondo y pulir la pintura. 

 

9 
Comprobar con los patrones de medida 

que coincidan exactamente. 

 

10 

Obtención de la pieza definitiva para la 

obtención del molde con el cual 

trabajaremos. 
 

 

Proceso para la obtención del molde  

Para la construcción del molde su utilizó fibra de vidrio, gel coat y coremat para dar el 

refuerzo en las partes laterales del molde. 

Calculamos la cantidad de fibra de vidrio y gel coat necesario para dar 4 capas. Partiendo 

del área calculada en el proceso para la obtención de las primeras piezas. 

𝑉 = 6163,13 𝑐𝑚2 ∗ 0,4 𝑐𝑚 

𝑉 = 2465,25 𝑐𝑚3  

Ahora calculamos el volumen del gelcoat, (para conocer más detalles revisar anexo 2) 

para lo cual se trabajará con una proporción 60/40 = resina/ fibra. 

𝑉 𝑔𝑒𝑙𝑐𝑜𝑎𝑡 = 𝑉 ∗ 0,6 

𝑉 𝑔𝑒𝑙𝑐𝑜𝑎𝑡 = 2465,25 𝑐𝑚3 ∗ 0,6 

𝑉 𝑔𝑒𝑙𝑐𝑜𝑎𝑡 = 1479,15 𝑐𝑚3 

La masa de gelcoat sabiendo que su densidad es de 𝜌 = 1,25 𝑔𝑟/𝑐𝑚3 
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𝑚 𝑔𝑒𝑙𝑐𝑜𝑎𝑡 = 𝑉 𝑟𝑒𝑠𝑖𝑛𝑎 ∗ 𝜌 

𝑚 𝑔𝑒𝑙𝑐𝑜𝑎𝑡 = 1479,15 𝑐𝑚3  ∗ 1,25 𝑔𝑟/𝑐𝑚3 

𝑚𝑔𝑒𝑙𝑐𝑜𝑎𝑡 = 1848,93 𝑔𝑟 

Ahora calculamos el volumen de Meck peróxido para el curado de la misma, un valor 

aconsejado es de 1 – 2% con respecto del volumen del gelcoat. 

𝑉 𝑚𝑒𝑐𝑘 = 𝑉 𝑔𝑒𝑙𝑐𝑜𝑎𝑡 ∗ 0,02 

𝑉 𝑚𝑒𝑐𝑘 = 1848,93 𝑐𝑚3 𝑐𝑚3  ∗ 0,02 

𝑉 𝑚𝑒𝑐𝑘 = 37,97 𝑐𝑚3  

El volumen de la fibra de vidrio 

𝑉 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 𝑑𝑒 𝑣𝑖𝑑𝑟𝑖𝑜 = 𝑉 ∗ 0,3 

𝑉 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 𝑑𝑒 𝑣𝑖𝑑𝑟𝑖𝑜 = 2465,25 𝑐𝑚3  ∗ 0,4 

𝑉 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 𝑑𝑒 𝑣𝑖𝑑𝑟𝑖𝑜 = 986,1 𝑐𝑚3  

Por último, calculamos la masa de fibra de vidrio necesaria para las 4 capas sabiendo 

que la densidad de la fibra de vidrio es 𝜌 = 2,4 𝑔𝑟/𝑐𝑚3 

𝑚 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 𝑑𝑒 𝑣𝑖𝑑𝑟𝑖𝑜 = 𝑉 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 𝑑𝑒 𝑣𝑖𝑑𝑟𝑖𝑜 ∗ 𝜌 

𝑚 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 𝑑𝑒 𝑣𝑖𝑑𝑟𝑖𝑜 = 986,1 𝑐𝑚3  ∗ 2,4𝑔𝑟/𝑐𝑚3 

𝑚 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 𝑑𝑒 𝑣𝑖𝑑𝑟𝑖𝑜 = 2366,64 𝑔𝑟 

Donde: 

𝑉 = 𝑣𝑜𝑙𝑢𝑚𝑒𝑛 𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙 𝑝𝑎𝑟𝑎 𝑙𝑎 𝑐𝑜𝑛𝑠𝑡𝑟𝑢𝑐𝑐𝑖𝑜𝑛 𝑑𝑒𝑙 𝑚𝑜𝑙𝑑𝑒 

𝑚 𝑔𝑒𝑙𝑐𝑜𝑎𝑡 = 𝑚𝑎𝑠𝑎 𝑑𝑒𝑙 𝑔𝑒𝑙𝑐𝑜𝑎𝑡 

𝑉 𝑔𝑒𝑙𝑐𝑜𝑎𝑡 = 𝑉𝑜𝑙𝑢𝑚𝑒𝑛 𝑑𝑒𝑙 𝑔𝑒𝑙𝑐𝑜𝑎𝑡 
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Tabla 20.- Consumo de fibra de vidrio y gel coat para el molde 

Consumo de fibra de vidrio y resina Poliéster (2 Piezas) 

Volumen gelcoat 1479,15 𝑐𝑚3 

masa gelcoat  1848,93 g 

Volumen fibra de vidrio  986,1 𝑐𝑚3 

masa fibra de vidrio 2366,64 g 

volumen Meck peróxido 37,97 𝑐𝑚3  
Fuente:  Autor. 

Tabla 21.- Proceso de obtención del molde. 

Proceso de obtención del molde  

1 

Partiendo de la segunda pieza 

como modelo se procede a sacar el 

molde definitivo. La pieza 

trabajara como molde macho. 
 

2 

Pasar unas 3 manos de cera 

desmoldante, para facilitar el 

desmoldeo de la pieza original. 
 

3 

Pasar 2 capas de fibra de vidrio con 

gelcoat. Dejando una ceja de 5 cm 

alrededor de la pieza, con el 

objetivo de darle mayor rigidez al 

molde. 
 

4 

Después de las 2 capas de fibra de 

vidrio con gel coat colocar el 

coremat en los laterales, este 

servirá como refuerzo para el 

molde. Además, colocar una 

válvula en la parte de la cavidad 

más grande con el fin de lograr un 

desmoldeo más fácil de las 

posteriores piezas fabricadas, 

inyectando aire a presión. 

 

5 

Mandar 2 capas más de fibra de 

vidrio con resina con el objetivo de 

conseguir el espesor deseado. 
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6 
Desmoldar la pieza del molde con 

ayuda de alcohol polivinílico 

 

7 

Una vez obtenido el molde lavar 

bien la superficie esto para 

eliminar cualquier impureza que 

quede en el molde, cabe mencionar 

que el molde es hembra.  

8 

Pasar 2 manos de pulimento Rally 

sobre la superficie del molde esto 

para conseguir un excelente 

acabado superficial y brillo. 

 

9 
Se consigue una pieza con 

excelente acabado superficial. 

 

 

10 

Pasar 20 manos de cera de pisos y 

3 manos de cera desmoldante 

sobre la superficie de trabajo del 

molde con el fin de curar, con lo 

cual el molde estará listo para 

trabajar y empezar a producir los 

componentes Wing Tip – Fairing 

Assy.  
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2.2.3.4 Proceso de construcción del componente Wing Tip – Fairing Assy 

 

Proceso de construcción del componente 

1 

Una vez curado el molde es necesario 

pasar 6 manos de cera desmoldante y 

una mano de alcohol polivinílico antes 

de mandar la primera pieza. Esto con el 

objetivo de facilitar el desmoldeo de la 

pieza y lograr una calidad superficial 

buena. Para fabricar al vacío una 

segunda pieza solo es necesario pasar 4 

manos de cera y el alcohol polivinílico. 
 

2 

Recortar las telas a utilizar en este caso 

se utilizó telas de fibra de vidrio y fibra 

de carbono. Para las 2 piezas fue 

necesario cortar 16 pedazos de tela, 12 

de fibra de vidrio y 4 de fibra de 

carbono. 

Los pedazos tienen una medida de 1200 

* 430 mm.  

3 

Recortar la manta de absorción 

(breather) y el peel ply, 100 mm más 

grande de cada lado que las telas de la 

fibra. 

 

4 

Recortar la bolsa de vacío (Vacuum 

Bagging Film) con una medida de 

1200*1000 mm, posterior a esto sellar 

de un lado la bolsa con el butilo (Yellow 

Sealant Tape)  

5 

Pesar los pedazos de tela tanto de vidrio 

como de carbono, para poder preparar la 

cantidad de resina con el aditivo. 
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6 

Preparar la resina con el aditivo de 

acuerdo al peso de la fibra. Realizar la 
mezcla batiendo con un palillo hasta 

obtener una mezcla uniforme 

 

7 

Mojar las telas con la resina de manera 

uniforme con una espátula plástica, e ir 

introduciendo al molde una a una y 

dando la forma del molde con los dedos. 

Una vez ubicado las 8 capas se procede 

a cortar los excedentes de tela de los 

lados dando solo la forma del molde a su 

alrededor. Ubicar primero las 2 telas de 

fibra de carbono y después las 6 de 

vidrio. 

 

8 

Una vez puesto las 8 telas mojadas en el 

molde y dado la forma se procede a 

ubicar encima de la última tela el peel 

ply y sobre este la manta de absorción.  

9 

Introducir el molde dentro de la bolsa de 

vacío y sellar con el butilo el lado abierto 

de la bolsa, teniendo el cuidado de no 

dejar espacios por donde puede fugar el 

aire durante el vacío. Dejar dentro la 

parte de la válvula para el vacío 

(hembra).  

10 

Una vez sellado la bolsa se procede a dar 

la forma del molde aplastando la bolsa, 

para obtener un buen vacío 

especialmente en las partes más críticas. 
 

11 
Adecuar de la mejor manera la válvula 

para lograr un buen vacío 
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12 

Conectar y ajustar la válvula de vacío 

parte (macho) a la parte que esta 

internamente (hembra) realizando una 

pequeña abertura en cruz a la parte que 

se desea realizar la conexión. 

 

13 

Mientras se va realizando el vacío se 

debe seguir dando la forma de las telas 

con las manos para obtener una pieza sin 

errores en especial en las zonas más 

críticas.  

14 

Mantener encendida la bomba de vacío 

por un periodo de 3 horas, tiempo en el 

cual la resina ya empieza a gelificar y su 

posterior curado. 

 

15 

Después de 3 horas retirar la bomba de 

vacío y dejar durante 24 horas tiempo en 

el cual la resina se cura, para su posterior 

desmoldeo. 
 

16 

Pasado las 24 horas desmoldar la pieza, 

teniendo en cuenta de sacar primero el 

peel ply. 

 

17 
Realizado todo este proceso se obtiene 
la pieza definitiva, la cual tiene 

excedentes a los lados. 
 

18 

Cortar y lijar los excedentes de los lados 

para dejar una superficie uniforme 

parecida a la original. 
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19 

Una vez cortado y lijado el perfil se 

obtiene una pieza muy idéntica a la 

original. 

 

20 

Realizar los agujeros en la base a 11 mm 

de la base, 26 agujeros en total, 13 en el 

extradós y 13 en el intradós. La 

separación entre agujeros está de 

acuerdo al componente original y tiene 

un diámetro de 5,2 mm. 

 

 

2.2.3.5 Calculo de la cantidad de resina y catalizador utilizado con respecto a la 

cantidad de fibra 

Para determinar la cantidad a utilizar tanto de resina como de catalizador se procedió a 

pesar el total de telas utilizadas en un componente, 6 pedazos de fibra de vidrio y 2 

pedazos de fibra de carbono, cada pedazo con una medida de 1200 * 430 mm, estos 

pedazos cubren toda la parte interna del molde incluyendo la ceja dejada alrededor del 

perfil aerodinámico del molde. Una vez obtenido los 8 pedazos se procedió a pesar. 

 

Figura 34. -  Peso de los 2 pedazos de fibra de carbono y 6 pedazos de fibra de vidrio. 

Fuente: Autor 

Los 8 pedazos a utilizar dan un peso de 1421 g, para efectos del cálculo este valor esta 

redondeado a los 1500 g de fibra. Para la construcción se tomó en cuenta una relación 

del 50% en fibra y 50% de la matriz. La resina epóxica utilizada recomienda que por 

cada 20 g de resina utilizar 4 g de catalizador. Ver anexo 3 para conocer las propiedades 

de la resina. 
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A continuación, se detalla las fórmulas y cantidades tanto de resina como de catalizador 

utilizadas. 

𝐶𝑎𝑛𝑡𝑖𝑑𝑎𝑑 𝑑𝑒 𝑟𝑒𝑠𝑖𝑛𝑎 =
𝑀𝑎𝑠𝑎 𝑑𝑒 𝑙𝑎 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 ∗ 20

24
 

𝐶𝑎𝑛𝑡𝑖𝑑𝑎𝑑 𝑑𝑒 𝑟𝑒𝑠𝑖𝑛𝑎 =
1500 ∗ 20

24
 

𝐶𝑎𝑛𝑡𝑖𝑑𝑎𝑑 𝑑𝑒 𝑟𝑒𝑠𝑖𝑛𝑎 = 1250 𝑔 

 

𝐶𝑎𝑛𝑡𝑖𝑑𝑎𝑑 𝑑𝑒 𝑐𝑎𝑡𝑎𝑙𝑖𝑧𝑎𝑑𝑜𝑟 =
𝑀𝑎𝑠𝑎 𝑑𝑒 𝑙𝑎 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎 ∗ 4

24
 

𝐶𝑎𝑛𝑡𝑖𝑑𝑎𝑑 𝑑𝑒 𝑐𝑎𝑡𝑎𝑙𝑖𝑧𝑎𝑑𝑜𝑟 =
1500 ∗ 4

24
 

𝐶𝑎𝑛𝑡𝑖𝑑𝑎𝑑 𝑑𝑒 𝑐𝑎𝑡𝑎𝑙𝑖𝑧𝑎𝑑𝑜𝑟 = 250 𝑔 

Para la construcción de cada componente se utilizó 1250 g de resina y 250 g de 

catalizador. 

Tabla 22.- Ficha técnica de construcción del componente Wing Tip – Fairing Assy 

 

 

UNIVERSIDAD TÉCNICA DE AMBATO 

FACULTAD DE INGENIERÍA CIVIL Y MECÁNICA  

CARRERA DE INGENIERÍA MECÁNICA 

 

 

Ficha técnica de construcción del componente Wing Tip – Fairing Assy 

                                           

Datos Informativos: 

Lugar: Laboratorio de materiales compuestos del Centro de 
Investigación y Desarrollo de la Fuerza Aérea Ecuatoriana 
(CIDFAE). 

Realizó: Revisó: Aprobó: 

Hugo Palacios Ing. César Arroba. Mg. Ing. César Arroba. 
Mg. 

Parámetros de construcción: 

Matriz: Resina epoxi Fracción volumétrica: 50 % 

Refuerzo: 
Fibra de 
Carbono + Fibra 
de Vidrio 

Fracción volumétrica: 50 % 

Configuración: Tejido Estratificación: Al vacío 

Orientación: 0º Curado: Ambient
e 
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Numero de capas 
8 Humedad relativa: 50,8 % 

Orden de capas 
2 fibra de 

Carbono + 6 

fibra de vidrio 

Temperatura: 20 °C 

Tamaño de las telas  1200*430 mm Presión de vacío 0,1 mba 

Cantidad de resina epoxi 1250 g Tiempo de vacío 3 horas 

Cantidad de catalizador 250 g   

    

Graficas de resultados 

 

 

 
 

Observaciones: El proceso de vacio se debe realizar antes que la resina empieza a 

gelificar.  
 

Resultados: 

Numero de piezas construidas Pieza 1 Pieza 2 

Espesor  2,5 mm 2,7 mm 

Peso 1,29 Kg 1,32 Kg 

Costo  $ 250 $ 250 

 

2.2.3.6 Procedimiento para realizar el ensayo de Flexión de 3 puntos 

Para el ensayo de los componentes Wing Tip - Fairing Assy fue necesario la construcción 

de topes para la parte interna de las piezas, dichos topes no van a permitir que las piezas 

se abras o se cierres en la base el momento de aplicar la carga de flexión. En cada pieza 
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fue necesario la instalación de 3 topes, uno al medio y los otros 2 en los respectivos 

apoyos. Los topes están sujetos a las piezas mediante tornillos y ajustados con tuercas. 

 

Figura 35.- Instalación de topes en las piezas previo al ensayo de flexión de 3 puntos. 

Fuente: Autor. 

Para realizar el ensayo de flexión de 3 puntos de las piezas se utilizó la norma ecuatoriana 

NTE INEN 2047:96, la cual establece el método de ensayo y determina la resistencia a 

flexión de materiales plásticos rígidos, para medidas normalizadas o no normalizadas. 

Para este ensayo se debe poner apoyos a los extremos de las piezas, no deben estar 

cargadas a tensión y la carga debe ser aplicada a la mitad de la longitud de la pieza. La 

velocidad de la carga debe ser constante hasta que ocurra la ruptura. La distancia entre 

apoyos tiene una longitud de 400 mm, la cual está centrada considerando que la pieza 

tiene una longitud de 1 metro con 6 cm. A cada extremo de la pieza debe quedar una 

distancia libre de 330 mm. Para conocer más de la norma revisar el anexo 4   

 

Figura 36.- Ensayo de flexión de 3 puntos del componente Wing Tip – Fairing Assy 

Fuente: Autor 
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3 CAPITULO III.- RESULTADOS Y DISCUSIÓN 

3.1 Análisis y discusión de los resultados 

En este capítulo se presenta los resultados de la presente investigación, identificando las 

condiciones de servicio del componente Wing Tip – Fairing Assy, analizando su 

comportamiento en un vuelo en crucero y seleccionando los materiales adecuados los 

cuales permitan desempeñar su función correctamente, esta configuración de material 

será comprobada en un software, el cual permite calcular los esfuerzos aerodinámicos, 

además de modelar la configuración del material propuesto, con esto analizar esfuerzos, 

factor de seguridad y mediante una teoría de falla analizar el material si es aceptable para 

la implementación en este tipo de superficies de vuelo. Además, se realizará pruebas de 

flexión en 3 puntos para comprobar la resistencia de la punta de ala a flexión. 

3.1.1 Descripción del modelo evaluado 

3.1.1.1 Condiciones de servicio 

El componente Wing Tip – Fairing Assy es utilizado en los aviones de combate 

EMBRAER EMB 314 o (A-29B), el avión es biplaza es decir para 2 pasajeros, también 

son conocidos como aviones Super Tucano. Estas aeronaves son de fabricación brasileña 

por parte de la empresa EMBRAER. El objetico de instalar estas puntas de ala son 

reducir el arrastre inducido durante el vuelo de la aeronave, tanto las alas de la aeronave 

como estas puntas de ala están sometidas a fuerzas las cuales permiten mantener el avión 

en equilibrio en el aire. De igual manera dependiendo la altura a la que está volando las 

condiciones de la atmosfera se comportan de diferentes maneras. 

3.1.1.2 Determinación de la Atmosfera Estándar Internacional  

Para determinar la atmosfera estándar internacional se debe partir de la tabla ISA, todos 

los valores determinados están a partir del techo de vuelo del avión, es decir la altura que 

este alcanza. 
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El avión alcanza un techo de vuelo de 10670 m o 35008 ft con lo cual realizando 

interpolaciones se obtiene valores de: 

Tabla 23.- Valores de la Atmosfera Estándar Internacional a 10670 m de altura. 

Valores de la Atmosfera Estándar Internacional a 10670 m de altura 

Temperatura -54,016 °C 

Presión 3,46 Psi 

Densidad 0,3098 Kg/m^3 

Velocidad del sonido 575,98 Kt (296,31 m/s) 
Fuente: Autor 
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3.1.1.3 Determinación del régimen de vuelo 

Para determinar el régimen de vuelo de una aeronave es necesario calcular el número de 

Mach para lo cual se utiliza la ecuación 5. 

𝑀𝑎𝑐ℎ =
velocidad de la aeronave

velocidad del sonido
 

El EMBRAER EMB 314 tiene una velocidad máxima operativa de 654 Km/h o (181,667 

m/s), con una velocidad del sonido de 296,31 m/s a una altura de 10670 m. 

𝑀𝑎𝑐ℎ =
181,667 m/s

296,31 m/s
 

𝑀𝑎𝑐ℎ = 0,61 

Con lo cual se puede decir que está en régimen subsónico, ya que cumple con la 

condición Mach<0,7. 

3.1.1.4 Cálculo de Fuerzas que intervienen en el vuelo del EMBRAER EMB 314 

Para que un avión se mantenga en equilibrio en el aire es necesario la acción de 4 fuerzas: 

Sustentación, peso, tracción o empuje, resistencia. 

3.1.1.4.1 Fuerza de Sustentación 

El cálculo de la fuerza de sustentación se realiza para la superficie alar. La superficie 

alar se obtiene del modelo CAD producto del escaneo 3D, mientras que el coeficiente de 

sustentación se puede obtener del propio perfil aerodinámico NACA 2412.  

Para calcular la fuerza de sustentación de la aeronave utilizamos la ecuación 1.  

𝐿 =
𝐶𝐿 ∗ 𝜌 ∗ 𝑉2 ∗ 𝑆

2
 

Para determinar el coeficiente de sustentación se utilizó la figura 32. Se tomo un ángulo 

de ataque de 6 grados, ya que este valor es el recomendado para pruebas en un vuelo de 

crucero. Con lo cual se obtuvo un valor de coeficiente de sustentación de 0,9. La figura 

representa para un numero de Reynolds de 1000000, ya que a las condiciones de vuelo 

de la aeronave alcanza un valor aproximado del número de Reynolds.   
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Figura 37.- Coeficiente de sustentación Vs ángulo de ataque para el perfil NACA 2412. 

Fuente: [17] 

𝐿 =
0,9 ∗ 0,3098 

𝐾𝑔
𝑚3 ∗ (181,67

𝑚
𝑠 )

2
∗ (2 ∗ 19,4)𝑚2

2
 

𝐿 = 178522,14 𝑁 

3.1.1.4.2 Peso 

El peso máximo al despegue que tiene el EMBRAER EMB 314 es de 5400 Kg  

3.1.1.4.3 Fuerza de empuje o tracción 

Las fuerzas que generan el motor, tanto su peso como el empuje son fuerzas puntuales, 

además de generar fuerzas puntuales también generan un momento. Estas fuerzas vienen 

dadas por el tipo de motor, el EMBRAER 314 utiliza un motor turbohélice de la marca 

Pratt & Whitney Canadá PT6 – 68C. En la siguiente tabla se presenta los datos del motor. 

Tabla 24.- Datos técnicos del motor turbohélice Pratt & Whitney Canadá PT6 – 68C.  

Datos técnicos del Pratt & Whitney Canadá PT6 – 68C 

Longitud total (mm) 1823 

Diámetro (mm) 570 

Peso (Kg) 272 

Empuje (KN) 101,4 

Potencia (KW) 1194 
Fuente: [56] 
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Para conocer más detalles del motor que utiliza el Embraer EMB 314 (Super Tucano) 

consultar anexo 5. 

3.1.1.4.4 Fuerza de resistencia 

Para calcular la fuerza de resistencia de la aeronave utilizamos la ecuación 2. 

𝐷 =
𝐶𝐷 ∗ 𝜌 ∗ 𝑉2 ∗ 𝑆

2
 

Para determinar el coeficiente de resistencia se utilizó la figura 33:  

 

Figura 38.- Coeficiente de resistencia Vs ángulo de ataque para el perfil NACA 2412. 

Fuente: [17] 

𝐷 =
0,01 ∗ 0,3098 

𝐾𝑔
𝑚3 ∗ (181,67

𝑚
𝑠 )

2
∗ (2 ∗ 19,4)𝑚2

2
 

𝐷 = 1983,58 𝑁 

3.1.2 Obtención del modelo CAD del componente Wing Tip – Fairing Assy  

Para obtener el modelo CAD del componente Wing Tip – Fairing Assy se realizó un 

escaneo 3d de la pieza original, el escáner utilizado fue un HandySCAN 3D de la marca 

Creaform, dicho equipo ofrece resultados muy precisos con una alta resolución, este 

escáner tiene la referencia dinámica es decir permite moverlo alrededor del objeto que 

se desea digitalizar, utiliza el software VXelements para la creación de la nube de puntos. 

Con lo cual se ha podido obtener un modelo muy parecido a la realidad  
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Figura 39.- Nube de puntos de la pieza escaneada 

Fuente: Autor 

Para el tratamiento de la nube de puntos en donde se puede corregir errores generados 

durante la digitalización y poder trasformar en una superficie se puede llevar al software 

Solidworks, Inventor, Catia, etc. para poder trabajar. 

 

Figura 40.- Tratamiento de la nube de puntos, superficie de la pieza escaneada. 

Fuente: Autor 

3.1.2.1 Diseño alar 

Partiendo del perfil alar conseguido mediante el escaneo 3D de la punta de ala se puede 

conseguir el modelo CAD del ala que utiliza el Super Tucano. Partiendo de los 

parámetros básicos como son la envergadura de la aeronave 11,14 m, el ancho de cabina 

1,37 m y la superficie alar de 19,4 m^2. La cuerda aerodinámica va cambiando a lo largo 

del ala. En el fuselaje se tiene un valor de 2696.8 mm, mientas que en la punta del ala 

tiene un valor de 1062,22 mm. El ala tiene una longitud de 4750 mm. Finalmente el 

ángulo de barrido para esta ala en este tipo de aeronaves es de 19 °. El modelo realizado 
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se puede comprobar mediante un software de diseño calculando la superficie que tiene 

el modelo, cabe mencionar que el ala del Super Tucano tiene una superficie de 19,4m^2. 

 

Figura 41.- Modelo CAD del ala del Super Tucano 

Fuente: Autor 

3.1.2.2 Determinación del Perfil alar (NACA) 

Con el escaneo 3D se consigue el perfil que tiene el ala. Con el uso del software se puede 

obtener ciertas medidas las cuales son fundamentales para la determinación del tipo de 

perfil NACA utilizado en este tipo de aeronaves. 

Las medidas necesarias son la cuerda aerodinámica y el espesor máximo o grosor, con 

estas medidas se puede conocer los 2 últimos dígitos del perfil utilizado. El 

procedimiento es el siguiente: el espesor máximo es igual a la cuerda aerodinámica 

multiplicado por un porcentaje, lo que interesa es determinar el valor de dicho porcentaje 

y este será el valor de los 2 últimos dígitos del perfil. 

Sabiendo que la cuerda aerodinámica tiene una medida de 1062,22 mm y el espesor 

máximo o grosor una medida de 132,67 mm. Entonces: 

1062,22 ∗ % = 132,55 

% =
132,55

1062,22
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% = 0,12 

Con esto ya se puede saber que los 2 últimos dígitos del perfil son 12. El único perfil 

aerodinámico que tiene esta condición es el 2412. 

El super Tucano tiene un perfil NACA 2412, el cual aporta valores que son útiles para 

recrear el comportamiento del ala, este perfil tiene los siguientes datos, el cálculo esta 

realizado con las medidas obtenidas en el proceso de escaneo. El proceso de cálculo para 

la obtención de valores que interesan se detalla en el capítulo 1.  

Tabla 25.- Especificación del perfil aerodinámico NACA 2412. [Autor] 

Cálculo del perfil aerodinámico NACA 2412  

Cuerda aerodinámica 1062,22 mm 

Camber máximo o máxima 

curvatura 21,24 mm 

Posición de la curvatura 

máxima 424,88 mm 

Grosor 132,67 mm 

 

 

Figura 42.- Perfil alar del Super Tucano obtenido a partir del modelo CAD. 

Fuente: Autor 

3.1.3 Proceso de Simulación utilizando el software Ansys  

Para el proceso de simulación del componente Wing – Tip se utilizó el programa ANSYS 

RESEARCH, en primer lugar, se trabajó con la herramienta Fluid Flow (Fluent), esto 

con el objetivo de calcular los esfuerzos aerodinámicos que se producen durante el vuelo, 

cabe mencionar que la herramienta se configuro con los datos de las condiciones de 

vuelo de la aeronave en estudio. Una vez completado esta herramienta se procedió a 

trabajar con la herramienta para analizar materiales compuestos ACP (Pre) esto para dar 

las especificaciones del material seleccionado como son número de capas de material, 
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propiedades de cada material, orientaciones de las fibras en cada capa, etc. En esta parte 

nos interesa analizar el comportamiento de nuestro objeto en estudio que es el 

componente Wing - Tip. Una vez completado esta herramienta se trabajó con la 

herramienta Static Structural vinculando a esta las 2 herramientas de ansys antes 

mencionadas, aquí se puede ver los esfuerzos que se producen como son la deformación 

máxima y esfuerzo máximo, además se puede analizar un factor de seguridad. Por 

último, se trabajó con la herramienta ACP (Post) esta nos sirve para realizar un análisis 

de materiales compuestos, aquí se puede revisar las diferentes teorías de falla para estos 

materiales y ver si es posible la construcción del componente con los materiales 

anteriormente seleccionados. A continuación, se detalla todo el proceso realizado. 

3.1.4 Ansys Fluid Flow (Fluent) 

3.1.4.1 Geometría 

El primer paso para el desarrollo de la simulación fue la creación de la geometría, como 

ya se mencionó antes esta geometría se desarrolló a partir de la nube de puntos producto 

del escaneo 3D en el software de diseño SolidWorks, cabe mencionar que la geometría 

es en 3D. 

 

Figura 43.- Geometría cargada a Ansys Fluent del componente Wing Tip – Fairing Assy. 

Fuente: Autor 

3.1.4.2 Volumen de Control 

Para crear el túnel de viento en necesario generar una geometría adecuada alrededor de 

los cuerpos en estudio una condición para la creación de estos modelos es que debe ser 

lo suficientemente grandes y deben estar alejados sus paredes del objeto en análisis. Para 

lo cual se utilizó la herramienta enclousure la cual ayuda a generar un volumen cubico 
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alrededor del ala. Se elige un tamaño adecuado para su generación en caso se tiene 12 m 

en el eje x y 12 m en los ejes y, z.  

 

Figura 44.- Volumen de control para la simulación aerodinámica. 

Fuente: Autor 

Una vez creados los 2 solidos (volumen de control y Wing Tip) es necesario realizar una 

operación booleana de sustracción para retirar el espacio ocupado por el Wing Tip del 

túnel de viento o volumen de control que simula el fluido. 

3.1.4.3 Nombres de las caras (Named Selections) 

Antes de pasar al siguiente paso es importante dar nombres a las diferentes caras del 

volumen de control. Esto nos servirá para dar nuestras condiciones de contorno en la 

parte de setup. Para dar nombres a las diferentes caras utilizamos la función Named 

Selection. Mediante esta operación definimos los nombres de la siguiente manera: a la 

parte frontal del volumen de control le damos el nombre de Inlet, a la parte trasera el 

nombre de Outlet, las otras 4 caras son de simetría por lo cual le asignamos el nombre 

de Sym. 
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Figura 45.- Nombres de las caras del volumen de control. 

Fuente: Autor 

3.1.4.4 Mallado (Mesh) 

Luego de haber definido el volumen de control y sustraído el espacio que ocupa la punta 

de ala de dicho volumen de control, el siguiente paso es el mallado. Este paso es muy 

importante ya que de este depende que tan confiables sean los resultados obtenidos en la 

simulación y puedan acercarse a la realidad, para lo cual el mallado debe ser bueno y lo 

más refinado posible por la complejidad del problema y la precisión que se desea 

obtener. 

Para realizar este proceso lo primero es realizar un mallado por defecto, al ser muy pocos 

los nodos que se generan y un tamaño demasiado grande se procede al refinamiento hasta 

conseguir una buena calidad de la malla. 

 

Figura 46.- Mallado del volumen de control. 

Fuente: Autor 
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Detalles del refinamiento 

Después de obtener el mallado por defecto se cambió el método de mallado al de 

tetraedros, el cual es un método que se recomienda para este tipo de estudios, posterior 

a esto se empieza bajando el tamaño de la malla, cabe mencionar que el tamaño por 

defecto dio un valor de 1,6 m se fue bajando este tamaño uno por uno hasta conseguir 

un tamaño de 0,2 m el cual se considera adecuado luego de haber comprobado la calidad 

de la malla. El numero tanto de nodos como de elementos se detallan en la siguiente 

figura. 

 

Figura 47.- Numero de nodos y elementos. 

Fuente: Autor 

3.1.4.5 Calidad de la malla 

El software Ansys da la posibilidad de poder comprobar la calidad de una malla creada 

para llegar a un resultado óptimo, en la parte de Mesh y el apartado Quality 

seleccionando la opción de Mesh Metric y Skewness se despliega una serie de datos los 

cuales informan de la calidad de la malla que ha sido generada. Como se puede observar 

se consigue un valor medio de 0,24 lo cual significa que se tiene una malla de excelente 

calidad. 
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Figura 48.- Detalles de la calidad de la malla. 

Fuente: Autor. 

 

 

Figura 49.- Espectro para medir la calidad de la malla  

Fuente: [50] 

3.1.4.6 Condiciones de contorno (Setup) 

Dentro de Fluid Flow (Fluent) está el apartado de setup, en este punto se debe prestar 

atención ya que aquí se define las características del fluido, junto con las condiciones 

iniciales para recrear una simulación de un vuelo en crucero real, dentro de este apartado 

será necesario utilizar tanto parámetros como condiciones definidas en los capítulos 

anteriores con relación al flujo y la atmosfera. 

Dentro de la ventana principal de Setup se tiene el tipo de solucionador, existen dos el 

uno está basado en la presión y el otro basado en la densidad. La selección del tipo de 

solucionador tiene una relación directa con el número de Match. Cuando: 

El solucionador está basado en la presión si Match <= 0,3; los efectos en el cambio de 

la densidad no son significativos, mientras que si el solucionador está basado en la 

densidad si Match > 0,3; los efectos en el cambio de la densidad son significativos. Para 
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este caso de estudio el número de Mach es de 0,61. Por lo cual se debe trabajar con el 

solucionador basado en la densidad. 

 

Figura 50.- Configuración del solucionador basado en la densidad. 

Fuente: Autor. 

3.1.4.7 Modelo de viscosidad 

Por tratarse de un estudio para determinar los esfuerzos aerodinámicos de un 

componente aeronáutico el modelo de viscosidad Spalart – Allmaras está diseñado para 

estos casos, este modelo fue propuesto para aplicaciones aeronáuticas, tiene un buen 

desempeño para para calcular flujos externos dando buenos resultados para flujos que 

tienen un gradiente de presión adverso. El modelo Spalart – Allmaras soluciona una 

ecuación de transporte moderada para viscosidad cinemática turbulenta, en la ecuación 

original trabaja con un bajo número de Reynolds, Para que el modelo de turbulencia este 

completo en necesario ingresar las condiciones de frontera o iniciales. 
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Figura 51.- Modelo de viscosidad Spalart – Allmaras. 

Fuente: Autor. 

En la parte de materiales es necesario asegurarse que el fluido de trabajo sea aire  

3.1.4.8 Condiciones iniciales (Boundary conditions) 

Esta parte es de mucha importancia ya que es aquí donde se ingresan las condiciones 

iniciales para la resolución del problema en estudio, en esta parte también es donde 

aparecen los nombres que se habían dado antes a las caras del volumen de control como 

son el inlet, outlet y sym. 

Velocidad de entrada (Inlet) 

En esta parte se debe ingresar la velocidad a la que alcanza la aeronave en un vuelo en 

crucero que es de 181,67 m/s, cabe mencionar que para un vuelo en crucero el ángulo de 

ataque esta alrededor de los 6 grados, por lo cual es necesario descomponer en 2 

componentes de velocidad una para el eje X y otra para eje Y. 
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Figura 52.- Componentes de velocidad 

Fuente: Autor. 

sin (6) =
𝑉𝑦

181,67 𝑚/𝑠
 

Vy = 18,99 𝑚/𝑠 

cos (6) =
𝑉𝑥

181,67 𝑚/𝑠
 

Vx = 180,67 𝑚/𝑠 

 

Figura 53.- Valores de velocidad en X y en Y para un ángulo de ataque de 6 grados. 

Fuente: Autor. 

3.1.4.9 Presión de salida (Pressure Outlet) 

En esta parte se debe tener en cuenta que la presión de salida sea 0, lo cual indica que 

tanto la presión de entrada como de salida son iguales, manteniendo a una presión 

constante todo el volumen de control. 
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Figura 54.- Presión a la salida del volumen de control. 

Fuente: Autor. 

3.1.4.10 Valores de referencia (Reference Values) 

En esta parte se deben ingresar valores utilizados para la simulación como por ejemplo 

tenemos el área con un valor de 0,508 m² y una longitud de 1,062 m estos valores 

corresponden al perfil aerodinámico mismos que fueron obtenidos a partir del CAD del 

componente. Mientras que la densidad tiene un valor de 0,3098 kg/m³ y la temperatura 

es de 219,14 ° K, estos valores fueron tomados de la tabla de la Atmósfera Internacional 

con referencia a la altura que alcanza la aeronave que son de 10670 m. 
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Figura 55.- Valores de referencia para la simulación. 

Fuente: Autor. 

3.1.4.11 Método de solución  

El método de solución o también conocido como esquema de interpolación. Para este 

caso fue el método SIMPLE, ya que este algoritmo utiliza una relación para las 

correcciones de velocidad – presión, además es utilizado para resolver flujos 

estacionarios y no tan complejos. Por cada elemento presente en el análisis el procesador 

es capaz de resolver las ecuaciones, en este caso de segundo orden para poder mejorar 

los resultados obtenidos   

 

Figura 56.- Esquema de Interpolación (SIMPLE)  

Fuente: Autor. 
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En la parte de Report definitions se puede crear un reporte que me de los resultados de 

los coeficientes de arrastre y sustentación, así como también sus respectivas fuerzas. 

Generadas en el componente Wing Tip – Fairing Assy durante el vuelo. 

3.1.4.12 Solución numérica 

Una vez configurado el programa con los pasos anteriormente mencionados se debe 

inicializar el programa, para posterior a esto empezar con la ejecución del programa, en 

la parte de Run calculation se debe configurar el número de iteraciones que se desea 

realizar, en este caso se realizó 1000 iteraciones, se puede realizar más iteraciones, pero 

el costo computacional va ser mucho mayor debido al tamaño del volumen de control y 

al número de elementos es que se realiza con 1000 iteraciones. Para la validación 

numérica es necesario monitorear los coeficientes de arrastre y sustentación además de 

los valores residuales. La solución en este caso converge en la iteración 235. 

 

Figura 57.- Convergencia de la simulación. 

Fuente: Autor. 

Realizada la simulación en Ansys Fluent se generan varios resultados como son las presiones, 

velocidades, coeficientes tanto de arrastre como de sustentación y sus respectivas fuerzas que 

genera el fluido sobre el perfil aerodinámico en estudio, a continuación, se analizan cada uno de 

los resultados obtenidos. 

3.1.4.13 Coeficiente y Fuerza de resistencia 

El coeficiente de resistencia en un valor adimensional, el cual está relacionado con el 

grado de resistencia generado por el fluido al pasar por el perfil aerodinámico, el cálculo 

esta realizado para un ángulo de ataque de 6°. Así mismo se puede calcular la fuerza de 

resistencia generada en el vuelo para el componente Wing Tip – Fairing Assy. 



101 

 

 

Figura 58.- Coeficiente de resistencia del componente Wing Tip – Fairing Assy. 

Fuente: Autor. 

Aplicando la ecuación 2 se obtiene un valor de resistencia de 25,68 N. con el valor 

obtenido de coeficiente de resistencia de 0,0145. 

3.1.4.14 Coeficiente y fuerza de sustentación 

La fuerza de sustentación va perpendicular a la dirección del flujo relativo y con sentido 

hacia la zona donde la presión estática es menor es decir el extradós. Mientras la 

superficie alar es mayor la sustentación también será mayor, al disminuir la densidad del 

flujo la sustentación disminuye, lo mismo sucede con la velocidad. El cálculo esta 

realizado para un ángulo de ataque de 6°. Así mismo se puede obtener del mismo 

programa la fuerza de resistencia generada en el vuelo para el componente Wing Tip – 

Fairing Assy. 

 

 

Figura 59.- Coeficiente de sustentación del componente Wing Tip – Fairing Assy. 

Fuente: Autor. 
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Figura 60.- Fuerza de sustentación del componente Wing Tip – Fairing Assy. 

Fuente: Autor. 

Como se puede observar en la figura 60 se obtiene un valor de sustentación de 

aproximadamente 58 N. 

3.1.4.15 Velocidades 

Analizando los resultados de velocidad se puede comprobar los principios físicos de la 

mecánica de fluidos para la aerodinámica, como se puede observar en la figura 62 la 

velocidad en la parte del intradós en menor comparado con la parte superior o extradós, 

debido a la diferencia de velocidades se da también una diferencia de presiones, este 

fenómeno es el que permite que los aviones alcancen la sustentación. 

 

Figura 61.- Perfil de velocidades dentro del volumen de control. 

Fuente: Autor. 
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3.1.4.16 Presiones 

Dentro de los resultados del análisis CFD también se tiene una distribución de presiones, 

la mayor presión está en el borde de ataque, y en la zona del intradós. La máxima presión 

tiene un valor de 20,86 KPa. En la siguiente figura se puede observar la distribución de 

presiones alrededor de la pieza en estudio. 

 

Figura 62.- Distribución de presiones en el componente Wing Tip – Fairing Assy 

Fuente: Autor. 

3.1.5 Ansys ACP (Pre) 

Este software es utilizado para diseño y análisis de materiales compuestos. En esta parte 

se puede modelar el compuesto, crear materiales para trabajar, crear el número de capas 

a utilizar, dar la orientación de las fibras, revisar e inspeccionar el modelo, analizar fallas 

y parametrizar. 

Una vez realizado la simulación en el módulo Fluid Flow (Fluent) y obtenido los 

esfuerzos aerodinámicos producidos durante un vuelo en crucero, el siguiente paso del 

trabajo consiste en elegir la mejor configuración que debe tener el material compuesto 

esto es tipo de material con sus respectivas propiedades mecánicas, numero de capas, 

orientaciones de las fibras, espesor de cada capa, Entre otros. Dicho material debe ser 

capaz de soportar los esfuerzos aerodinámicos producidos, además de dar un factor de 

seguridad. 
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3.1.5.1 Selección del material 

Para la selección de los materiales a utilizar, se toma como referencia la tesis realizada 

en la Universidad Técnica de Ambato por el señor Vinicio Silva con el tema: 

“ANÁLISIS DE LA RÉPLICA DEL MATERIAL COMPUESTO ALTERNATIVO DE 

MATRIZ EPOXI REFORZADA CON FIBRAS SINTÉTICAS PARA DETERMINAR 

LAS PROPIEDADES MECÁNICAS EN LAS SUPERFICIES DE VUELO EN LAS 

AERONAVES DEL CID-FAE”, en la cual analiza distintas configuraciones de 

materiales compuestos, además realiza ensayos de tracción, flexión e impacto con la 

finalidad de obtener resultados que permitan seleccionar la/s mejores configuraciones 

del material para poder aplicar en la construcción de superficies de vuelo para las 

aeronaves de la Fuerza Aérea Ecuatoriana. Cabe mencionar que este trabajo antecede al 

presente proyecto de investigación el cual fue desarrollado con la finalidad de obtener 

un estudio del material para la construcción del componente Wing Tip – Fairing Assy.   

En el trabajo el señor Vinico Silva presenta 22 configuraciones diferentes de materiales 

compuestos, además de la composición de cada uno en la cual utiliza: fibra de vidrio, 

Kevlar, Carbono, malla de cobre, y resina aeroepoxy. En los resultados de las pruebas 

mecánicas de los 22 casos determina que el material alternativo que mejores propiedades 

mecánicas tiene es el compuesto por 6 capas de fibra de carbono a 0°, 1 capa de fibra de 

carbono a 135° y la fibra de cobre a 0°. Con un Esfuerzo a la tracción de 639.57 MPa, 

Esfuerzo a la flexión de 453.94 MPa y Energía de impacto de 3.39 J. Mientras que el 

material donde presenta los 3 tipos de refuerzo y tiene un mejor desempeño es el 

compuesto por 2 capas de fibra de vidrio a 0°, 2 capas de fibra de aramida a 0°, 2 capas 

de fibra de carbono a 0°, 1 capa de fibra de carbono a 45° y una capa de fibra de cobre a 

45°, con un total de 8 capas, matriz de resina epoxy, el cual presenta los siguientes 

resultados: Esfuerzo a tracción de 513.84 MPa, esfuerzo a la flexión de 355,03 MPa y 

una energía de impacto de 2.55 J. El material seleccionado para la simulación es el 

compuesto por tres fibras de refuerzo, para verificar si es posible la construcción del 

componente Wing Tip – Fairing Assy aplicando este material. 

Mientras que para determinar las propiedades de los materiales por separado se tomó 

como referencia la tesis realizada en la Universidad Técnica de Ambato por el señor 
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Manuel Telenchana con el tema: “ANÁLISIS NUMÉRICO/EXPERIMENTAL DE LOS 

COMPONENTES DEL MATERIAL COMPUESTO ALTERNATIVO DE MATRIZ 

EPOXI REFORZADA CON FIBRAS SINTÉTICAS UTILIZADO PARA LA 

FABRICACIÓN Y REPARACIÓN DE SUPERFICIES DE VUELO EN LAS 

AERONAVES DEL CIDFAE”, en dicho trabajo determina las propiedades mecánicas a 

tracción, flexión e impacto, del material compuesto con resina epoxy y cada una de las 

fibras por separado, en este trabajo realiza el estudio con 2 y 4 capas a su vez varia el 

ángulo para dirección de las fibras a  0 - 45 y  45 – 135 esto para cada número de capas 

y para cada una de las fibras. 

Tabla 26.- Propiedades de los materiales utilizados 

Propiedades elásticas de los materiales utilizados 

 Fibra de Carbono Fibra de vidrio Fibra de Kevlar Aeropoxy 

Densidad 

(Kg/ m³) 
1510 2270 1620 1109,96 

E1 (GPa) 230 72 133 2,89 

E2 (GPa) 24 72 7 2,89 

G12 (GPa) 50 27,7 12 1,07 

V12 0,8 0,3 0,38 0,35 
Fuente: Autor. 

Para conocer los detalles técnicos de la resina recomendada para la construcción de 

componentes aeronáuticos revisar el anexo 6. 

3.1.5.2 Datos de Ingeniería (Engineering data) 

En esta parte se tiene la posibilidad de escoger un material existente en la biblioteca de 

materiales compuestos o de crear un material personalizado con propiedades deseadas, 

las cuales son obtenidas mediante ensayos. En este caso se creó 5 materiales diferentes. 

Fibra de vidrio, carbono y kevlar que corresponde a materiales con propiedades 

ortotrópicas, cada una de estas fibras están tejidas (Woven), mientras que la malla de 

cobre y la resina aeroepoxy son materiales con propiedades isotrópicas. Las propiedades 

de cada material se determinaron en base a las tesis especificadas en el apartado anterior. 

Para determinar las propiedades ortotrópicas tabla 27 se utilizó la ley de mezclas para 

materiales compuestos con fibra tejida (Woven) considerando que el volumen de fibra y 

resina está en un 50/50.  
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Tabla 27.- Propiedades ortotrópicas de cada material utilizado 

Propiedades ortotrópicas de cada material utilizado  

Fibra Fibra de Carbono Fibra de vidrio Fibra de Kevlar 

Densidad (Kg/ m³) 1310 1689,98 1364,98 

Elasticidad Ortotrópica 

(GPa)       

Módulo de Young dirección X 62,55 23,05 38,3 

Módulo de Young dirección Y 62,55 23,05 38,3 

Módulo de Young dirección Z 6,9 2,79 2,81 

Coeficiente de Poisson XY 0,041 0,06 0,02 

Coeficiente de Poisson YZ 0,31 0,28 0,34 

Coeficiente de Poisson XZ 0,31 0,28 0,34 

Módulo de corte XY 3,3 2,85 2,7 

Módulo de corte YZ 2,7 1,5 1,2 

Módulo de corte XZ 2,7 1,5 1,2 
Fuente: Autor. 

Tabla 28.- Límites de Tracción Ortotrópica de cada material 

Límites de Tracción Ortotrópica de cada material 

Material Fibra de Carbono Fibra de vidrio Fibra de Kevlar 

Límites de Tracción 

Ortotrópica (MPa)    

Tensión dirección X 805 400 500 

Tensión dirección Y 805 400 500 

Tensión dirección Z 50 42,7 13,2 

Compresión dirección X -509 -390 -170 

Compresión dirección Y -509 -390 -170 

Compresión dirección Z -170 -94,5 -67,2 

Corte XY 125 97,1 49 

Corte YZ 65 43,8 35,04 

Corte XZ 65 43,8 35,04 
Fuente: [57], [58], [59] 

Tabla 29.- Límites de Deformación Ortotrópica de cada material 
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Límites de Deformación Ortotrópica de cada material 

Límites de Deformación 

Ortotrópica    

Tensión dirección X 0,0126 0,018 0,014 

Tensión dirección Y 0,0126 0,018 0,014 

Tensión dirección Z 0,008 0,0021 0,0024 

Compresión dirección X -0,0102 -0,012 -0,018 

Compresión dirección Y -0,0102 -0,012 -0,018 

Compresión dirección Z -0,012 -0,015 -0,0168 

Corte XY 0,022 0,024 0,016 

Corte YZ 0,019 0,012 0,016 

Corte XZ 0,019 0,012 0,016 
Fuente: [57], [58], [59] 

Tabla 30.- Propiedades isotrópicas de la resina y la malla de cobre 

Propiedades isotrópicas de la resina y la malla de cobre  

  Resina Aeropoxy Malla de Cobre 

Densidad (Kg/ m³) 1109,96 1490,7 

Módulo de Young (GPa) 2,89 119 

Coeficiente de Poisson  0,35 0,33 

Resistencia a la Tracción (MPa) 67,27 290 
Fuente: [60]  

3.1.5.3 Geometría (Geometry) 

En esta parte se debe cargar el modelo CAD para el estudio, en este caso la geometría 

esta importada desde Solidworks como una superficie en formato IGS. Una vez cargada 

la geometría se la puede visualizar en el Design Modeler. 

3.1.5.4 Modelo (Model) 

En este apartado lo primero que el programa pide es un espesor para poder cargar la 

geometría, para este caso 1 mm, cabe mencionar que este espesor no va influir en el 

posterior modelado del material compuesto. El siguiente paso es mallar el componente 

primero se realiza un mallado por defecto para posterior a esto dar un tamaño de malla 

en este caso tiene un tamaño de 3 mm, para que la malla pueda ser lo más refinada 

posible, se puede comprobar el número de nodos, elementos y la calidad de la malla 

realizada. 
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Figura 63.- Detalles del mallado del componente Wing Tip – Fairing Assy. 

Fuente: Autor. 

Como se puede visualizar en la figura 64 se consigue una calidad de malla excelente, 

además se tiene un total de 30772 nodos y 30300 elementos. 

3.1.5.5 Setup ACP (Pre) 

Cargada esta opción se puede visualizar la ventana principal de trabajo para este módulo, 

aquí aparece la geometría mallada y una serie de opciones al lado izquierdo de la ventana, 

dichas opciones se necesitan configurar y dar ciertos parámetros de trabajo. El proceso 

de trabajo se detalla a continuación: 

➢ Material data (Materials) 

Lo primero es verificar la lista de materiales creados al inicio del módulo ACP, 

desplegando la opción materials dentro de material data se puede verificar que consten 

todos los materiales creados, antes de iniciar con la configuración posterior. 
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Figura 64.- Materiales utilizados para configurar el módulo ACP(Post) 

Fuente: Autor. 

Como se puede ver en la figura 65 se tiene las distintas fibras y la resina utilizada cada 

material con sus propiedades características.  

➢ Fabrics 

Dentro de Material Data esta la opción ¨Fabrics¨, en esta parte se crea el tejido de cada 

material para cada lamina además se debe ingresar el espesor que debe tener cada lamina 

de cada material, con las propiedades anteriormente definidas.  

Para calcular los espesores aproximados de cada laminado con cada uno de los diferentes 

materiales se utilizó los resultados de los espesores obtenidos en las tesis de los señores 

Silva y Telenchana. En el trabajo del señor Silva presenta un espesor promedio del 

laminado propuesto para la construcción del componente de 1,6 mm; mientras que por 

su parte el señor Telenchana presenta espesores de cada laminado por separado, con lo 

cual se obtuvo los siguientes resultados para los 4 materiales diferentes. 

Tabla 31.- Espesores de cada material más resina epóxica. 

Espesores de cada lamina utilizada  

  Espesor mm Numero de capas Total (mm) 

Fibra de Vidrio 0,17 2 0,34 

Fibra de Kevlar 0,27 2 0,54 

Fibra de Carbono 0,19 3 0,57 

Malla de Cobre 0,15 1 0,15 

   Total 1,6 
Fuente: Autor. 
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Para cada material creado se tiene la posibilidad de dar un nombre al material, en la parte 

de material aparece una lista desplegable con cada uno de los materiales anteriormente 

definidos, se selecciona el que es de interés. Además, es necesario dar un espesor a cada 

lamina de cada material. 

 

Figura 65.- Creación de la fibra de vidrio con sus propiedades para el laminado. 

Fuente: Autor. 

➢ Rosettes  

Esta parte es muy importante ya que permite crear un sistema de coordenadas para lo 

cual se debe dar un punto de origen dando clic donde se considere debe ser el origen. 

Este sistema de coordenadas servirá para dar la dirección de las fibras. En este caso la 

dirección esta desde el borde de ataque. 
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Figura 66.- Dirección del laminado. 

Fuente: Autor. 

➢ Oriented Selection Sets 

En esta parte se debe crear un oriented selection set esta permite definir la dirección del 

apilamiento de las láminas. Para este caso la dirección de las láminas va hacia adentro. 

 

Figura 67.- Dirección del apilamiento de las láminas. 

Fuente: Autor. 

➢ Modeling Groups 

Aquí se debe crear 4 grupos para las 3 fibras y la malla de cobre, en cada grupo se debe 

especificar la orientación del laminado, el material, el ángulo de orientación de cada una 

de las láminas y el número de capas. En este caso se tiene 2 capas de fibra de vidrio a 

0°, 2 capas de fibra de Kevlar a 0°, 3 capas de fibra de carbono 2 a 0° y 1 a 45° y por 

último la malla de cobre a 45°.  
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Figura 68.- Configuración de 1 capa de fibra de carbono a 45°. 

Fuente: Autor. 

➢ Section Cuts 

Es importante crear un section cut esto con la finalidad de comprobar tanto la dirección 

del laminado, el número total de capas creadas en y la secuencia de apilamiento del 

material. 

 

Figura 69.- Numero de capas y dirección de apilamiento del modelo creado. 

Fuente: Autor. 

En la figura 70 se puede apreciar las 8 capas que debe tener el modelo. 

➢ Solid Model 

Por último, también se debe crear un solid model para que el modelo en estudio se haga 

un solo sólido, para esto se utiliza la resina creada con sus respectivas propiedades. 
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Figura 70.-Resultado del modelo obtenido una vez realizada la configuración en el módulo ACP 

(Pre). 

Fuente: Autor. 

3.1.6 Ansys Static Structural 

Una vez configurado los 2 módulos anteriores el siguiente paso es analizar los resultados 

evaluados tanto en Ansys Fluent como en ACP (Pre), para lo cual es necesario enlazar 

los 2 módulos al denominado Static Structural. 

 Primero se debe enlazar el módulo de Ansys ACP (Pre) con Static Structural, con lo 

cual en esta parte se carga los valores de cada material utilizado, la geometría y el modelo 

configurado con el material compuesto detallando las características de cada lamina. Una 

vez realizado esto unir Fluid Flow (Fluent) con Static Structural, aquí se podrá importar 

las cargas generadas a consecuencia de los esfuerzos aerodinámicos a la geometría ya 

cargada. 

 

Figura 71.- Enlace de los 3 módulos para analizar los esfuerzos aerodinámicos. 

Fuente: Autor. 
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Realizado los pasos anteriores es necesario dar algunas condiciones iniciales a la pieza 

en estudio para poder realizar el cálculo tanto de las deformaciones como de los 

esfuerzos. En este caso lo primero es fijar los soportes lo cual se hace con fixed suport, 

en este caso deben ir en los 26 agujeros.  

Resultados generados a consecuencia de los esfuerzos aerodinámicos 

Tabla 32.- Resultados obtenidos en el componenete Wing Tip – Fairing Assy producto de los 

esfuerzos aerodinámicos. 

Resultados aerodinámicos  

Deformación Total  0,0054 mm 

Esfuerzo equivalente  2,977 MPa 
Fuente: Autor. 

 

Figura 72.- Esfuerzo equivalente en el componente Wing Tip – Fairing Assy consecuencia de 

los esfuerzos aerodinámicos. 

Fuente: Autor. 

En la figura 73 se puede ver que los esfuerzos son mayores en la zona de los agujeros 

especialmente el intradós y el borde de ataque, esto tiene sentido ya que durante el vuelo 

la presión es mayor en el intradós. 

Otra consideración importante para este estudio es el peso del avión al momento del 

despegue, ya que este al momento de despegar libera su peso máximo el cual esta 

soportado por las alas. 
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El peso máximo al despegue es de 5400 Kg el cual está distribuido para las 2 alas del 

avión, cada ala tiene una superficie alar de 19,4 m². entonces el peso que soporta el 

componente Wing Tip se puede calcular realizando una regla de 3. 

19,4 m2                                2700 𝐾𝑔 

0,508 m2                                  𝑋 𝐾𝑔 

Con lo cual se puede decir que el componente soporta una carga de 70,701 Kg el 

momento del despegue, con este valor se puede calcular la fuerza producida. 

𝐹 = 70,701 𝐾𝑔 ∗ 9,81
𝑚

𝑠2
 

𝐹 = 693.57 𝑁 

Este valor debe ser ingresado al software como una presión, la cual ejerce en todo el 

componente en la dirección -y. 

𝑃 =
693,57 𝑁

0,508 m2
 

𝑃 = 1365,29 𝑃𝑎 

Además de las consideraciones anteriores se puede tomar en cuenta el propio peso del 

componente para los cálculos respectivos. 

Resultados 

Realizando estas consideraciones adicionales se puede volver a realizar los cálculos, 

teniendo los siguientes valores 

Tabla 33.- Resultados obtenidos en el compenete Wing Tip – Fairing Assy 

Resultados producidos en el componente 

Deformación Total  0,113 mm 

Esfuerzo equivalente  41,19 MPa 
Fuente: Autor. 
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Figura 73.- Esfuerzo equivalente total producido en el componente Wing Tip – Fairing Assy. 

Fuente: Autor. 

Como se puede observar en la figura 74 los mayores esfuerzos se dan en los agujeros del 

intradós y en la parte del borde de ataque del perfil, con esto se puede comprobar que la 

falla en este componente siempre se da en la parte de los agujeros y en la zona delantera 

del perfil. 

3.1.7 Ansys ACP (Post) 

Después de obtener los resultados tanto de la deformación como el esfuerzo en el módulo 

Static Strsuctural el siguiente paso consiste en determinar si el material es seguro para la 

aplicación que se requiere, es decir evaluar el material propuesto mediante una teoría de 

falla. Para esto se utiliza el módulo Ansys ACP (Post), con este módulo se puede 

determinar el inverse reserve factor seleccionando un criterio de falla, el cual es muy 

importante para determinar si el material va a fallar o no, además se puede revisar tanto 

las deformaciones como los esfuerzos que se generan en cada capa.  
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Figura 74.- Esquema general de los módulos para determinar el inverse reverse factor. 

Fuente: Autor. 

Dentro de los resultados del módulo ACP (Post) se puede determinar la deformación 

total, así como también los esfuerzos producidos en cada capa del material, obteniendo 

los siguientes resultados. 

Tabla 34.- Esfuerzos producidos en cada capa del material compuesto 

Esfuerzo producido en cada capa de material utilizado 

# de Capas Material y configuración  

Esfuerzo Equivalente (MPa) 

Max Min 

1  Fibra de vidrio a 0° 10,9 10,65 

2  Fibra de vidrio a 0° 9,29 9,09 

3  Fibra de Kevlar a 0° 11,09 10,75 

4  Fibra de Kevlar a 0° 6,94 6,72 

5  Fibra de Carbono a 0° 6,05 5,9 

6  Fibra de Carbono a 0° 4,47 5,5 

7  Fibra de Carbono a 45° 10,61 12,56 

8  Malla de cobre a 45° 30,58 32,46 

Fuente: Autor. 
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Figura 75.- Esfuerzo producido en la lámina 7 del componente Wing Tip – Fairing Assy. 

Fuente: Autor. 

En la figura 76 se puede apreciar el esfuerzo producido en la lámina 7 la cual está 

compuesta de fibra de carbono a 45°. El esfuerzo se concentra en esta lamina en la parte 

del borde de ataque y los agujeros delanteros. 

3.1.7.1 Criterio de falla 

En base a los resultados obtenidos el siguiente paso es determinar si el material va a 

soportar estos esfuerzos y no va a fallar, para lo cual es necesario establecer un criterio 

de falla para que el software pueda evaluar en base al inverse reverse factor y determinar 

si el material propuesto es el ideal para desempeñar el trabajo. 

Se selecciono el criterio de falla Tsai – Wu, ya que es uno de los más utilizados para 

predecir falla en materiales compuestos además de ser uno de los más relevantes dentro 

del grupo de criterios, este criterio de fallo generaliza el criterio de Tsai – Hill ya que 

distingue las resistencias a tracción de las de compresión, este además está basado en el 

criterio de Von – Mises para materiales isotrópicos. 

En la figura se muestra los resultados obtenidos aplicando el criterio de falla y evaluando 

mediante el Inverse Reverse Factor. 
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Figura 76.- Inverse Reverse Factor del componente Wing Tip – Fairing Assy 

Fuente: Autor. 

Como se puede apreciar en la figura 77 se tiene un valor de 0,1287 el cual corresponde 

al inverse reverse factor, el cual indica lo siguiente: 

El material falla si 

𝐼𝑛𝑣𝑒𝑟𝑠𝑒 𝑅𝑒𝑣𝑒𝑟𝑠𝑒 𝐹𝑎𝑐𝑡𝑜𝑟 > 1  

El material es seguro si  

𝐼𝑛𝑣𝑒𝑟𝑠𝑒 𝑅𝑒𝑣𝑒𝑟𝑠𝑒 𝐹𝑎𝑐𝑡𝑜𝑟 < 1  

Con esto se puede determinar que el componente Wing Tip – Fairing Assy construido 

con este material no va a fallar. 

Ansys ACP (Post) también da la posibilidad de visualizar el Inverse Reverse Factor en 

cada lamina o capa del material compuesto. 
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Tabla 35.- Valores del Inverse Reserve Factor de cada capa del material compuesto. 

Valores del Inverse Reserve Factor para cada capa del material 

# de Capas Material y configuración  Inverse Reserve Factor 

1  Fibra de vidrio a 0° 0,052 

2  Fibra de vidrio a 0° 0.044 

3  Fibra de Kevlar a 0° 0,128 

4  Fibra de Kevlar a 0° 0,096 

5  Fibra de Carbono a 0° 0,030 

6  Fibra de Carbono a 0° 0,023 

7  Fibra de Carbono a 45° 0,033 

Fuente: Autor. 

En la malla de cobre no se puede evaluar este valor ya que es un material isotrópico 

3.1.7.2 Factor de carga (seguridad)  

Con los resultados obtenidos anteriormente se puede determinar un factor de seguridad 

para la pieza, el cual es muy importante al tratarse de un componente aeronáutico. Un 

factor de carga para una estructura de un avión debe ser lo suficientemente fuerte para 

soportar todo tipo de cargas, la aeronave en estudio entra en la categoría de aviones 

acrobáticos, para esta categoría la Agencia Europea de Seguridad Aérea (EASA) 

establece que este tipo de aeronaves deben tener un factor límite de 6. 

 

Figura 77.- Factor de seguridad del componente Wing Tip – Fairing Assy. 

Fuente: Autor. 

En la figura 78 se puede ver el valor del factor de seguridad el cual es de 7,76. Con lo 

cual se puede decir que el material seleccionado si cumple con los requerimientos para 

la construcción de este tipo de componentes. 
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Comparación entre el componente Wing Tip original y el propuesto 

Tabla 36.- Comparación entre el componente Wing Tip original y el propuesto 

  Wing Tip original Wing Tip propuesto 

Material 

Fibra de vidrio, malla de 

cobre 

Fibra de vidrio, kevlar, 

carbono, malla de cobre 

Peso  1,25 kg 1,14 kg  

Espesor 2,7 mm  1,6 mm  

Costo $11778,04 $800  
Fuente: Autor. 

3.1.8 Ensayos de flexión de 3 puntos 

Los resultados de los ensayos de flexión de 3 puntos se presentan a continuación en las 

siguientes fichas técnicas con los resultados obtenidos del material compuesto. Los 

ensayos se realizaron mediante la norma NTE INEN 2047:96. 

Tabla 37.- Ficha técnica del ensayo de flexión de 3 puntos del componente Wing Tip – Fairing 

Assy 

 

 

UNIVERSIDAD TÉCNICA DE AMBATO 

FACULTAD DE INGENIERÍA CIVIL Y 

MECÁNICA  

CARRERA DE INGENIERÍA MECÁNICA 

 

 

Ficha de recolección de datos 

                                          Ensayo de Flexión de 3 puntos  

Datos Informativos: 

Lugar: Lenmav Laboratorio de Ensayo de Materiales - Riobamba 

Fecha: Ambato, 30 de diciembre de 2020. 

Tipo de 
máquina: 

Máquina Universal de Ensayos – WAW600B. 

Norma: NTE INEN 2047:96 

Realizó: Revisó: Aprobó: 

Hugo Palacios Ing. César Arroba. Mg. Ing. César Arroba. Mg. 

Parámetros de ensayo: 

Matriz: Resina epoxi Fracción volumétrica: 50 % 

Refuerzo: 
Fibra de 
Carbono + Fibra 
de Vidrio 

Fracción volumétrica: 50 % 

Configuración: Tejido Estratificación: Al vacío 

Orientación: 0º Curado: Ambiente 

Numero de capas 
8 Velocidad de ensayo: 5 mm/min 
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Orden de capas 
2 fibra de 

Carbono + 6 

fibra de vidrio 

Distancia entre apoyos 400 mm 

Número de piezas 2 Humedad relativa: 50,8 % 

Espesor promedio: 2,6 mm Temperatura: 20 °C 

Tabulación de resultados: 

 

N° Probeta 

Carga 

máxima 
(N) 

Esfuerzo de 

flexión 
(Mpa) 

Módulo de 

flexión 
(Mpa) 

Deflexión 

(mm) 

 

1 6179,98 23,82 31854.87 7,82  

2 6660,00 27,56 32106.23 6,95  

Promedio 6419,99 25,69 32201.97 7,38  

Desviación 
estándar 

339,42 2,64 2288.03 0.61  

Fotografías del ensayo: 

 
 

Graficas de resultados 
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Observaciones: Para el ensayo se considero como un perfil U, tomando como 

referencia los parametros dimensionales de la seccion de aplicacion de la carga. 
 

Evaluacion: 

Carga maxima a flexion promedio 6419,99 N 

Esfuerzo maximo a flexion promedio 25,69 MPa 

Flecha maxima promedio 7,38 mm 

Espesor promedio 2,6 mm 
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4 CAPITULO IV.- CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES 

4.1 Conclusiones 

• El proceso de ingeniería inversa del componente Wig Tip – Fairing Assy, inicia con 

una réplica en fibra de vidrio que sirve como una matriz para un modelo inicial, 

siguiendo con este modelo y corrigiendo la variación dimensional respecto al modelo 

original se obtiene un modelo réplica que sirve para fabricar el molde definitivo de la 

parte. 

• Para la creación del modelo CAD de la pieza original se aplicó un escaneo y 

digitalización 3D, con una tolerancia de ± 0,04 mm, posteriormente se realizó un 

tratamiento a la nube de puntos para conseguir una superficie del modelo, con el tipo 

obtenido se pudo establecer que el perfil aerodinámico del EMBRAER EMB 314 

corresponde a un NACA 2412. 

• Los materiales alternativos y sus configuraciones seleccionados para la construcción 

del componente son 2 capas de fibra de vidrio a 0°, 2 capas de fibra de Kevlar a 0°, 2 

capas de fibra de carbono a 0°, 1 capa de fibra de carbono a 45° y una capa de malla 

de cobre a 45°, con una matriz de resina Aeropoxy. 

• El procedimiento utilizado para manufacturar el componente es mediante bolsa de 

vacío, ya que este proceso permite alcanzar muy buenas propiedades físicas y 

características en la laminación del componente, ya que las fibras se compactan de 

mejor manera. 

• El modelo conseguido en el escaneo 3D se evaluó con el software Ansys Research, 

simulando un vuelo en crucero y el material propuesto, con lo cual se pudo conseguir 

resultados de deformación, esfuerzo máximo en todo el componente y en cada capa, 

además con el criterio de falla de Tsai – Wu se analizó el inverse reverse factor y el 

factor de seguridad.  

• Los mayores esfuerzos se concentran en la zona de los agujeros, especialmente en los 

agujeros del intradós y en la parte delantera del componente es decir en el borde de 

ataque. Con lo cual queda demostrado que estos componentes siempre fallan en estas 

zonas.   
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• El material propuesto para la fabricación del componente Wing Tip – Fairing Assy 

cumple con los requerimientos establecidos para poder ser instalados en la flota de 

aeronaves (Super Tucano) de la Fuerza Aérea Ecuatoriana, ya que el inverse reverse 

factor cumple con la condición para que el material sea seguro. 

4.2 Recomendaciones 

• Una vez construido el molde lavar este con agua y detergente, después pasar 20 manos 

de cera de pisos para curar, antes de mandar la primera pieza al vacío pasar 6 manos 

de cera desmoldante y una mano de alcohol polivinílico con lo cual se facilita el 

desmoldeo de la pieza y se consigue un excelente acabado superficial. 

•  Tener en cuenta las recomendaciones del fabricante de la resina utilizada para la 

dosificación con el aditivo, ya que de esto depende que la resina se gelifique o no. 

•  Mojar las telas de manera uniforme con la resina e ir colocando una por una dentro 

del molde así mismo a cada una dando la forma del molde. 

• El proceso de vacío se debe realizar antes que la resina empieza a gelificar, este 

proceso debe durar aproximadamente unas tres horas. 

• Utilizar equipos de protección personal para la manipulación de las fibras y la resina, 

ya que al momento del corte se desprenden partículas las cuales pueden afectar el 

sistema respiratorio especialmente de la fibra de vidrio. 

• Limpiar los equipos de trabajo y la mesa al terminar el proceso ya sea con alcohol o 

con thinner. 
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Anexos 

Anexo 1. Resina Poliester  
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Anexo 2. Gel Coat 
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Anexo 3. Resina epóxica utilizada para la construcción de los componentes 
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Anexo 4. Norma utilizada para el ensayo de flexión de 3 puntos. 
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Anexo 5. Especificaciones técnicas del motor del Embraer EMB 314 
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Anexo 6. Resina epóxica recomendada para la construcción de componentes 

aeronáuticos. 
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Anexo 7. Resultados del ensayo de flexión de 3 puntos. 
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Anexo 8. 
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