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Prefacio

El presente estudio tiene como intencion el establecer la interrelacion entre la
Ingenieria Mecanica vy la Ingenieria en Aeronautica, por medio de la vinculacion de
los principios basicos de la mecanica de los fluidos aplicados al desarrollo de disefo
preliminar de una aeronave ultraligera, a continuacién de hace una descripcion de la
informacién contenida dentro del trabajo:

En el capitulo 1, Antecedentes historicos de la aviacidon se proporciona una breve
historia del desarrollo de la aviacion mundial, desde la narrativa griega hasta la
presentacion del Airbus A380.

En este segundo capitulo, Disciplinas que intervienen en el disefio aeronautico se
hace una presentacion de todas aquellas disciplinas que son comunes tanto para la
ingenieria mecanica como para la ingenieria aeronautica, mostrando la interrelacion
de éstas.

El tercer capitulo, Ciencia de los materiales en la aeronautica se muestra los
materiales que comunmente se aplican en la construccion de las aeronaves, los
polimeros, los materiales compuestos y las aleaciones de aluminio.

En el capitulo 4, Fase de diseno preliminar de un avion ultraligero se plasma los
calculos realizados para la construccion del disefio, contiene ademas la terminologia
empleada en el disefio aeronautico y en la aeronautica misma, concluyendo este
capitulo con los planos del disefio.




Introduccion

El disefio de una aeronave es una disciplina separada de las disciplinas analiticas
de la aerodinamica, del analisis de estructuras, disefio de controles y sistemas de
propulsion. Para el disefio de las aeronaves los proyectistas comunmente realizan
estudios comparativos que abarcan lo referente a los distintos ejemplares mas
comunes de algun tipo de avion y toman de estos estudios datos concernientes al
peso, envergadura, potencia, autonomia y otras generalidades.

Por otra parte las empresas aeronauticas se componen de varios departamentos y
secciones, las cuales abarcan areas definidas como puede verse en el siguiente
diagrama

Departamento de

Ingenieria
Seccién de Seccién de Seccioén de disefio de
disefio analisis técnico componentes
preliminar
Analisis Disefio
aerodinamico estructural
Analisis estructural
Disefo de
sistemas

Andlisis de peso y
balance

Andlisis de planta de
potencia

Analisis de
materiales y
procesos

Analisis de controles

En el presente trabajo se establece el disefio preliminar de un avion ultraligero
disefio que no esta basado en estudios comparativos, si no mas bien es por medio
de las herramientas que proporciona la aerodinamica - la cual tiene su fundamento
en la mecanica de los fluidos- que se logra establecer las dimensiones fisicas del
aparato, la  aerodinamica implanta los conceptos y teorias que permiten, por
ejemplo seleccionar un determinado perfil alar, dimensionar las alas y otras partes
de un avidn asi como lograr determinar las cargas posibles y restricciones de vuelo
debidas a la configuracién del avion. Gracias a estudios ergondmicos se crea el
disefio de las partes del aparato con las que el piloto estara en contacto. La estatica
por otra parte proporciona los elementos necesarios para realizar calculos
estructurales que permitan seleccionar los materiales adecuados que se propondran

i




Introduccion

para el disefio planteado, de igual forma los avances en materia de tecnologia de
materiales proporcionan hoy en dia numerosos catalogos con listas de materiales
incluyendo en éstas, las caracteristicas fisicas y estructurales mas comunes. Debido a
que el desarrollo completo de una aeronave involucra diversas fases no es posible
tratar todas estas etapas de disefio y analisis en el presente trabajo como es un
analisis dinamico estructural, de fatiga, de fractura, materiales compuestos de
vibraciones mecanicas etc. Este trabajo se delimita al disefio preliminar de un avién
ultraligero basado en las leyes de la aerodinamica, estatica y tecnologia de los
materiales, asi como en las normas técnicas internacionales concernientes a este
tipo de aeronaves.

* , . . .
Las normas técnicas a que se hace referencia durante el desarrollo de este trabajo se encuentran
contenidas en un CD-R incluido al final de la obra.

i1




Glosario de términos

w = Peso en kilogramos y/o kilogramos fuerza
L = Fuerza de sustentacion

N.A.C.A = Nacional Advisori Comité of Aeronautics
Yo = Densidad

V = Volumen

g = Gravedad

Re = Numero de Reynolds

7 = Viscosidad

C, = Coeficiente de presion

C, = Coeficiente de sustentacion

C, = Coeficiente de arrastre

o = Esfuerzo

CDG = Centro de gravedad

CMA = Cuerda media aerodinamica

Cp = Es lacuerda del perfil en la raiz

Cr = Es la cuerda del perfil en la punta

A = Conicidad

d = Flecha maxima

e = Espesor del perfil

C, ... = Coeficiente de sustentacion maximo

C,... = Coeficiente de arrastre minimo

N = Newton

V.. = Velocidad minima

V. = Velocidad de pérdida

Ve = Velocidad crucero

Vo = Velocidad maxima

Ve = Velocidad no exceder

9 = Presion dinamica

A = Area

Pa = Pascales

ar = Proporcién dimensional efectiva

b = Envergadura

c = Cuerda

n = Factor de carga alar

WA = Eléareade contacto con el aire (Wetted Area)
Ccf = Coeficiente de friccion de piel, normalmente 0.003 y dependiente de Re
LAMAC= Light Aircraft Manufactures Association of Canada
P = Presion (fuerza por unidad de area)

V = Volumen

kg = Kilogramo (masa)

kgf* = Kilogramo fuerza

r.p.m. = revoluciones por minuto

v




CAPITULO 1 Antecedentes historicos de la aviacion

Volar - dominar el espacio aéreo - es uno de los mas antiguos suenos
de la Humanidad...




CAPITULO 1 Antecedentes historicos de la aviacion

1.1 La mitologia griega

El anhelo de volar se ha observado siempre a través del paso de la Historia, en las leyendas y
dibujos de todos los pueblos del mundo; este problema se expone siempre bajo las mas
diversas formas en las tentativas llevadas a cabo en muchas culturas, un ejemplo mitolégico
que encuadra perfectamente este deseo haciendo referencia asi mismo ala tecnologia, es el
contenido en la historia de Icaro y Dédalo, que a continuacion se describe:

El poeta romano Ovidio escribié que Dédalo fue un prestigioso arquitecto, inventor y escultor
muy respetado en su ciudad natal Atenas. Pero como humano que era no estaba libre de
pecado. Tenia celos de su sobrino y aprendiz, Talus, un joven prometedor destinado a ser su
sucesor. En un momento de ofuscacion intento matarlo tirandolo desde lo alto de la ciudadela
sagrada de Minerva. Pero la diosa Palas transformé al muchacho en pajaro "cubriéndolo de
plumas mientras caia". Por este acto Dédalo fue exiliado a Creta para servir al Rey Minos. Alli
tuvo mas tarde un hijo (Icaro), con la bella Naucrate esclava y amante del rey Minos quién
encarg6 a Dédalo la construccién del famoso laberinto donde habria de recluirse el Minotauro
un temible monstruo antropofago protegido por el rey. Dédalo hizo un buen trabajo, pero
aparentemente no supo guardar el secreto. Al revelar el misterio del laberinto a Ariadna (hija del
rey) dio pie a la muerte del Minotauro a manos de Teseo (amante de Ariadna). Situacién que
enfado a Minos, tanto que confino a Dédalo y a Icaro en el propio laberinto como castigo.

Para escapar del Laberinto y de Creta, Dédalo disend sendos pares de alas hechas con plumas
de ave y cera, para él y para su hijo. Antes de volar hacia la libertad advirtié a Icaro que no
debia volar demasiado bajo, a riesgo de que sus alas tocasen el agua y se mojasen, ni tampoco
demasiado alto, pues el Sol podria derretir la cera. Pero el joven Icaro, abrumado por su recién
descubierta capacidad de volar, olvido las advertencias de su padre y vol6 demasiado alto. La
cera de sus alas se fundio y provoco su caida al mar y su muerte.

Hay muchas formas de ver esta historia mitolégica y otras tantas de interpretar su mensaje.
Pero una situacion que llama la atencién es la clara asociacién entre conocimiento, poder y
castigo en esta historia. Dédalo intenta alcanzar la libertad a base de elevarse mas alla de su
condicion humana. Usa sus conocimientos para adquirir mas poder sobre su limitada
naturaleza. De forma metaférica su tecnologia pretende igualar su poder con el de la diosa
Palas. Pero solo los dioses poseen el poder para convertir humanos en pdjaros. Dédalo, y con
él la humanidad, es humillado y castigado con la muerte de su propio hijo por atreverse a
intentar salirse de su humilde condicion humana. Icaro representa el joven impulsivo e
inexperto, demasiado arriesgado y sordo a la sabiduria de su padre. Hace un uso temerario del
poder que le da su padre y paga con su vida el fallo de la burda tecnologia humana

1.2 El Renacimiento

El Renacimiento fue una época de la historia de Europa que se caracterizé por la resurreccion
de las artes y las letras grecorromanas, el despertar literario de las lenguas vernaculas, los
grandes descubrimientos geograficos y la adopcion de métodos experimentales vy criticos en la
ciencia. Se inicia en ltalia a principios del siglo XIV y se adopta en el resto del continente entre
los siglos XV y XVI.




CAPITULO 1 Antecedentes historicos de la aviacion

1.2.1 Leonardo Da Vinci (1452-1519)

El genio universal de Leonardo da Vinci fue el primero que establecié sus investigaciones sobre
una base cientifica, sus numerosos dibujos, combinaron la precision y la observacién con un
intenso poder imaginativo, reflejaron la amplitud de sus intereses, que abarcaron la biologia,
fisiologia, hidraulica y aeronautica. Inventoé el primer tanque blindado y previé la invencion del
aeroplano y del submarino, dentro del campo de la aeronautica sus disefios muestran como
apartir de la observacion de la naturaleza, pueden desarrollarse numerosas creaciones.
Desafortunadamente vivio demasiado rapido, y generalmente el “vivir y obrar demasiado
pronto” o “pasar inadvertido” puede originar un funesto destino. Sin embargo, siempre hubo
hombres que con sus incansables estudios y experimentos quisieron descifrar el enigma eterno
del vuelo.

1.2.2 Ala articulada

Da Vinci disefié este dispositivo, lo doté con mecanismos de torsidn
y traccion en la parte exterior del ala, y se empefid en reproducir la
estructura del ala de un pajaro. El propésito de este dispositivo fue
garantizar el movimiento automatico de regreso del ala al doblarse.
Puso un cuidado muy especial en el estudio de los resortes y las
articulaciones que conectan las diversas secciones del ala.

El disefio esta fechado en 1496 D.C., contiene el estudio para los
detalles sobre las articulaciones y resortes para ser empleado en
su construccion. El dibujo del ala estd en plumay lapiz y sostiene
la inscripcion de las cartas n-r-m-o-f, que se reproduce en los
epigrafes. La acotacion siguiente se hizo en la parte baja del dibujo ft |
del ala, a lo largo del margen Leonardo escribid el comentario |
"Tolli n'iscambio di molla, fila di ferro sottili e temperate; le quali fila il
sieno di medesima grossezza e lunghezza infra le legature e arai le
molli d'equal potenzia e resistenziam se le fila in ciascun sieno di
pari numero".

“En lo que concierne al mecanismo de resorte, debe endurecerse el cable durante su
fabricacion y si las secciones de cable entre las articulaciones son del mismo espesor y
longitud y si cada resorte tiene el mismo numero de vueltas y la misma seccioén los resortes asi
obtenidos seran igualmente fuertes y resistentes”.

1.2.3 Buque volador

El pequefo buque volador estaba equipado con un sistema para abatir las alas y otro para ser
controlado. Esta es una de las maquinas voladoras mas imaginativas concebidas por Da Vinci.
Los asientos de los ftripulantes se ubicaban dentro de un cascaron, el cual formaba la
embarcacion, alojaba también todos los mecanismos (tornilleria, tuerca tornillo y manivelas)
que controlaban las alas. Un detalle particularmente interesante es el amplio plano en el area
de la cola, muy probablemente era un sistema para ajustar la posicién de vuelo y de aqui en
adelante la direccion del buque.

Los dos dibujos sobre este disefio carecen de notas y fueron fechados entre 1486 y 1490. Ellos
son de interés particular porque, por primera vez, se destaca en ambos el amplio plano de la
cola que provee estabilidad de aterrizaje y vuelo, y la forma del fuselaje. Las alas eran
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operadas por medio de un tornillo y un sistema de tornillos, especificamente disefiado para
reducir tension y ser colocado sobre el volante de maniobras, operado por dos hombres que
formaban la tripulacion del buque.

figura 1.2 El Buque volador, sacado del Il Codice Atlantico di Leonardo da Vinci De la blioteca
Ambrosiana de Milano, Editor Milano Hoepli 1894-1904. El dibujo original se guarda en el
Biblioteca Ambrosiana en Milan

1.2.3.1 Dispositivo para generar el aleteo

Leonardo creyd que al probar el mecanismo, la persona podria impulsar desde abajo el ala
haciendo fuerza por medio de un sistema de palancas a lo largo del ala. Si se hacia lo
suficientemente rapido, el ala conectada empujaria el aire y levantaria la cabina, mas el peso
del hombre. A fin de obtener este resultado, Leonardo calculd que el tamafio del ala deberia ser
de 12 metros de largo cada una, consiguientemente, las dos podrian levantar al hombre y su
aparato volador en el aire y mantenerlo en vuelo.

En este dibujo, fechado entre 1483 y 1486, Leonardo describe como medir la elevacion
especifica de un ala. En el primero hace uso de un par de escalas -visibles en la parte superior
del dibujo-usa ademas la herramienta disefiada para probar si una carcasa que pesa 200 Ibs
(68 Kg.) puede levantarse. En su nota, Leonardo acentia la importancia de velocidad en la
parte inferior durante el movimiento del ala. El, finalmente presenta un ejemplo interesante de
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como un hombre sumergido en el agua puede elevarse a si mismo al empujar sus brazos hacia
abajo rapidamente, en vez de moverlos lentamente. En otra nota contenida en el Cédice
Atlanticus, folié 825 r, después de haber averiguado que el trecho de ala de un pato, expresado
en yardas, es el valor de la raiz del cuadrado del peso del animal, Leonardo calculé que, el
trecho de ala requerido para levantar a un hombre y su aparato volador, con un peso total de
400 Ibs (136 kgs.), debe estar alrededor de un valor de 12 metros.

1.2.4 Planeador maniobrable

Al experimentar las dificultades que involucra realizar el suefio del hombre de volar con
maquinas, Leonardo comenzo a estudiar el vuelo por deslizamiento. En el planeador disefiado
por él, la posicidn del operario se concibe de tal manera, que el movimiento de la parte inferior
de su cuerpo, le permite equilibrar adecuadamente el planeador. Las alas, una imitacién de las
del murciélago y de pajaros grandes, se fijan en la seccidon media (mas cercana a la persona) y
otra parte movil en su seccion exterior. Con el fin de ser dobladas por el operador por medio de
un cable de control maniobrado mediante manijas. Leonardo habia desarrollado ésta solucion
después de haber estudiado la estructura de alas de pajaros y haber observado que la parte
interior de sus alas se movia mas lentamente que la parte exterior y que, por lo tanto, la funcion
de esta parte era para mantener el estimulo de retorno.

El disefio contiene dibujos de alas articuladas, opera por medio de cinturones sujetos a las
piernas y cuerpo del operador. Leonardo modernizé la estructura del ala a su forma mas simple
con alas unidas directamente al cuerpo del operario.
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('-j i A __-_l.-n-‘ Ly
= :
'1-\_.:-._';- . T e ---._._.o-."-'
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figura 3.1 Manuscrito B folio 88
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figura 1.4 Ala articulada

1.2.5 Maquina voladora de ascenso vertical

Este disefio pertenece a la primera serie de maquinas, ideadas por Leonardo para el vuelo
mecanico. La traccién en estas maquinas es a través de una estructura de alas, que trabajan
muy rapido debido a la accion combinada de fortaleza humana y mecanismos dirigidos. La
maquina voladora, que permanece en una posicién vertical, opera a través de dos estribos, que
energizan la estructura del ala por medio de un sistema de polea y soga.

Este disefio fechado entre 1496 y 1499, contiene estudios para el vuelo mecanico. Se
caracteriza en particular por un dispositivo para abatir las alas, operado por los pies del
operador, que manejan alternativamente dos sogas enrolladas sobre los bordes de dos de
poleas, atadas a la estructura de las alas. En ese entonces Leonardo estaba convencido de
que la postura mas cémoda y conveniente para volar sus maquinas era la posicion vertical
(debido a la distribucion de los elementos en sus disefios).
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1.2.5.1 Estructura de las alas de la maquina voladora de asenso vertical

El estudio del disefio de esta maquina, muestra un momento de suma importancia en el trabajo
de Leonardo, al intentar crear una maquina capaz de hacer volar a un ser humano. Este dibujo
muestra una ala semejante a la del murciélago elaborada con un marco de cafia y madera
cubierto con la tela estirada sobre éste. El ala ademas del armazén y cobertura, posee un eje
principal de cafa.

El disefo, fechado entre 1486 y 1490, contiene un dibujo a pluma, y algunos trazos a lapiz, de
un ala mecanica cubierta de pafio y que operaba mediante una manivela con una soga
enrollada. En un estudio anterior, sin embargo Da Vinci vié la necesidad de abandonar sus
investigaciones en diferentes tipos de alas, para enfocar su atencién en el ala de cubierta
uniforme.
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figura 1.5 Maquina voladora de ascenso vertical

1.2.6 Inclinémetro

Este instrumento disenado por Leonardo fue ideado para controlar la posicion de las maquinas
en el aire y facilitar su manejo. Para la maquina es imprescindible alcanzar la posicién horizontal
para mantener un vuelo seguro, en éste instrumento se colocaba una pequena esfera dentro de
una base situada dentro de una campana de cristal, la esfera debia mantenerse estable dentro
de la campana la cual servia para prevenir que el viento afectara la posicion de la esfera.




CAPITULO 1 Antecedentes historicos de la aviacion

figura 1.6 Inclindmetro instrumento disefiado por Leonardo para controlar la posicion de las
maquinas en el aire.

1.2.7 Dispositivo para abatir las alas con sistema principal de tornillo

En Milan, Leonardo se enfoco principalmente en el vuelo mecanico, generando mediante éste
concepto diversos disefos, cuya operacion estaba basada en la combinacién de complejos
mecanismos operados por la fuerza y destreza humana. El siguiente disefio cuya funcion
primordial era abatir las alas para generar el vuelo, comprendia un sistema de tornillo sinfin
operado mediante dos estribos por medio del cual se movian las alas de arriba hacia abajo
dichos estribos eran operados por el piloto y centraban la generacion de energia en los
musculos del muslo del hombre. Este dibujo, fue fechado en 1486 (figura 7.1).

figura 1.7 Sistema de tornillo sinfin para abatir las alas.
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1.2.8 Estructura del ala de inclinacién ajustable

También Da Vinci, tratd en repetidas ocasiones de
reproducir el mecanismo de las articulaciones del ala de un || g
pajaro en las diversas fases de vuelo. El dibujo mostrado a4
probablemente fue elaborado durante la estancia de .
Leonardo en Milan, esta acompafiado por una descripcion
detallada de la posicién de los brazos y las piernas del
aviador y de los movimientos sincronizados que requeriria el
ala formada por un sistema de cordones y diversas
articulaciones. El ala se disefid para empujar el aire al
avanzar, y para tomar la posicién dorsal durante el vuelo. El
disefo, fue fechado en 1496, comprende el dibujo de un
mecanismo para levantar y maniobrar el ala del aparato
volador.
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figura 10.1 Ala de inclinacion ajustable.

1.2.9 Hoja-Resorte para el dispositivo volador

Esta maquina voladora se disefi¢ para ser impulsada por el efecto mecanico producido por un
sistema de muelles, conectados a las alas. Este modelo es muy interesante, ya que testifica
que Leonardo trataba de adaptar un muelle de mecanismo terrestre a sus dispositivos
voladores. El cambio de la fuerza humana por la potencia que brinda un muelle muestra que
Da Vinci comprendia que la fortaleza humana en forma aislada no seria capaz de hacer volar
una maquina.

El disefio, fechado en 1496, comprende dibujos sobre
temas diferentes, uno de ellos enfocado en el vuelo y
retratando un aparato volador con muelles de maquina. Hay
unos epigrafes, incluyendo una advertencia particularmente
curiosa, en la que Leonardo relata sus temores a ser espiado
durante sus trabajos, que habian despertado una amplia
gama de intereses, por lo que sus estudios sobre el vuelo se
interrumpieron desde 1490 a 1496, periodo en que disefio
esta maquina conocida como "El Aeroplano de Leonardo”.

figura 1.9 Sistema de muelles para abatir las alas.
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1.2.10 La idea de Leonardo ” El tornillo aéreo”

El dibujo del tornillo aéreo se hizo durante el primer periodo de Leonardo en Milan y puede
fecharse entre 1483 y 1486. Pertenece a la primera serie de maquinas disefadas para el vuelo
mecanico. El tornillo aéreo difiere de las otras maquinas ya que en éste se plantea el estudio de
la hélice. En la nota que acompana el dibujo, Leonardo, sugiere a manera de ejemplo, que se
puede tomar una varilla amplia y delgada con un trozo de papel adherido en forma de tornillo y
rotarla en el aire (esto probara que rotando la varilla con el brazo esta puede volar). En la
misma nota, Leonardo propone hacer un modelo de papel y lanzarlo por medio de un resorte
de espiral alrededor la base del tornillo.

Este es uno de los dibujos de Leonardo mejor conocido. Algunos expertos lo han identificado
como el precursor del helicéptero. El dibujo es unico y esta acompanando por notas de
Leonardo, es el esbozo de un mecanismo aéreo con un didmetro de 5 metros, hecho de cana
cable y lienzo, operado presumiblemente, por cuatro hombres quienes ubicados sobre el
andén central y ejerciendo presién sobre las barras colocadas frente a ellos, deberian hacer
girar el eje. Una maquina asi disefiada probablemente nunca habria volado; la idea permanece,
ya que si una fuerza la impulsa adecuadamente, la maquina podria haber generado un flujo de
aire que la separara del terreno.

figura 1.10 El tornillo aéreo "Trovo, se
questo strumento un vite sara” ben fatto,
cioe’ fatto di tela lina, stopata i suoi pori
con amido, e svoltata con prestezza, che
detta vite si fa la femmina nell'aria e
montera’ en el contralto”. "Yo creo que
este dispositivo de tornillo si se fabrica
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b bien, es decir, si se elabora con un pafo

i liso, y los poros son sellados con
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comprometera su engranaje provocando
el paso de un flujo de aire induciendo el
ascenso de la maquina”
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1.3 Otto Lilienthal

Los vuelos en globo habian tenido éxito en Paris habia optimismo sobre la navegacion aérea;
pero todavia no se habia llegado al avion. Todos los ensayos intentados en el siglo XIX, en los
paises de Europa y América, no habian llegado al éxito definitivo, con la excepcién de un
americano que merece los honores de ser citado, John Montgomery, el cual puede decirse que
vold ya en 1884. Por sorprendente que parezca la noticia, hay que creerla ante los detalles con
que nos ha llegado su descripcidon. Octavio Chanute en su obra Progress in flying machines
(Progresos del avion) habla de un vuelo realizado con pleno éxito en un dia del afio 1884, cerca
de Oakland en las primeras horas de la mafiana y en el que se recorrié un trayecto de mas de
200 metros; en nuevos ensayos, el planeador se rompid porque el hermano menor de
Montgomery retuvo demasiado tiempo la cuerda que servia para el envuelo. Sin embargo
aunque estos vuelos de Montgomery tuviesen éxito, no influyeron en el progreso de la aviacion.
Estaba reservado al aleman Otto Lilienthal pasar a la historia de la aviacién como el primer
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hombre que consiguid volar. Estudios cientificos y observaciones exactas de la Naturaleza le
permitieron encontrar las leyes de las cuales resulté su primer vuelo planeado, que fue producto
de diez afos de estudio y de construcciones de modelos y de aparatos de alas batientes. Por lo
cual es llamado Otto Lilienthal “padre del vuelo humano”, pues él fue el primero que
experimenté sistematicamente los fundamentos del vuelo y que, después de sus estudios, hizo
ensayos practicos y vuelos reales, fiel a su lema: “Una idea carece de valor; jhacer un avion,
tiene alguno?; un vuelo es lo que vale por todo”.

figura 1.11 Vuelo planeado de Lilienthal, ejecutado el dia 29 de Junio de 1895, Lichterfelde.

No solamente reflexiond sobre sus ideas, no solamente construyé su planeador también vol6.
Después de pacientes observaciones, calculos y construcciones, consiguid realizar vuelos con
su planeador, compuesto simplemente de un par de alas de mimbre recubiertas de lienzo;
primero en los alrededores de Berlin; mas tarde, lanzandose desde una colina artificial: el
planeador carecia de 6rganos de mando, el cual se realizaba solamente con los movimientos
del cuerpo (figura 1.11).

Pasaron afnos; cada vez eran mayores los saltos de Otto Lilienthal, que, al fin, los realizé en
las laderas de la colina de Rhinower: siempre intentaba llegar a conseguir el manantial de
energia que faltaba al hombre para poder volar libremente, por nuevos estudios y nuevos
perfeccionamientos de su aparato. Sin embargo, llego el 9 de agosto de 1896... : del montdn de
restos del planeador derribado se sacaba a un hombre agonizante, cuyas ultimas palabras
fueron | Hacen falta victimas !. Su muerte es para los alemanes una linea de conducta:
Lilienthal es el comienzo del desarrollo de un gran ideal; sus ultimas palabras ensefian el duro
camino que hay que seguir para conquistar.
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1.4 Los Hermanos Wrigth

Cuando eran pequefios los Wrigth ( Wilbur y Orville) jugaban con un juguete, regalo de su
padre, éste tenia una hélice que se cargaba con unas ligas trenzadas, y que se elevaba hasta
que la hélice dejaba de dar vueltas, sembrando en ellos la curiosidad por volar.

Enterados de los vuelos de Otto Lilienthal con sus alas planeadoras, comenzaron a imitarle
creando artefactos parecidos. Contactaron con el Smithsonian Institute que les proporcioné
informacién sobre los trabajos de Langley, de Lilienthal y Moulliard. En 1899 se decidieron a
probar su primer planeador, que era un biplano de 5 metros de envergadura. Para esta prueba
y las siguientes, aconsejados por el Servicio Nacional de Metereologia, se trasladaron a Kitty
Hawk, lugar donde los vientos eran mas constantes, viviendo en una tienda de campafia, ya
que no habia casas en aquel lugar, investigaron, disefaron, probaron y volaron sus modelos.

En 1901 los hermanos Writh empezaron probando distintos perfiles de alas, que adaptaban a
sus bicicletas. Construyeron un tunel de viento para hacer pruebas con maquetas que iban
modificando segun su comportamiento en el tunel, éste incorporaba una balanza mediante la
cual median las distintas sustentaciones. El segundo planeador era de 6.7 m, lo probaron en Kill
Devil Hill donde habia alturas distintas para lanzarse como Lilienthal. En un afio hicieron mas de
1,000 planeos, siendo el mas largo de 190 m. Aprendieron a virar por medio de la torsién de un
plano mediante cables. Octave Chanute, educador norteamericano estaba constantemente
informado de sus avances y finalmente se presento en el terreno para observar sus logros. Este
les aconsejé que acoplaran un motor a su planeador, después de ver los avances. Fueron
introduciendo la forma aerodinamica de las alas y un timon de direccién que se accionaba
simultdneamente con la torsién del ala.

Los hermanos Wright empezaron con tres planeadores de madera de pino (Flyer I), fresno
(Flyer 1) y muselina (Flyer Ill). EI segundo modelo tuvo muchos problemas en los virajes. Sin
embargo, el Flyer lll, resultd un aparato que planeaba muy bien, con unas buenas
caracteristicas de vuelo (dentro de lo que cabe), al cual decidieron acoplarle un motor. Este
aparato era guiado mediante la torsion de las puntas de las alas y el timén de direcciénk, (que
es la base del vuelo guiado que conocemos hoy en dia). El lunes 14 de diciembre de 1903
Wilbur hace una prueba de vuelo y el aparato por exceso de mando de profundidad, se
encabrita y cae, habiendo recorrido 31 m. El 17 de diciembre de 1903 realizaron su vuelo en el
Flyer Ill, en una playa de Carolina del Norte, cerca de Kity Hawk, Orville preparé una camara
fotografica sobre un tripode en una posicion fija, y apuntando al lugar en el que el aparato
tedricamente se iria al aire, siendo un espectador el encargado de apretar el disparador de la
camara para asi inmortalizar el momento; su mecanico Charles Taylor construyé un motor de
12 CV, con un peso de 110 Kg, el Flyer tenia una envergadura de 12.35 m y dos hélices de
perfil aerodinamico, contra rotatorias para compensar el par motor. El 17 de diciembre de 1903
Orville pilotea el aparato tendido boca abajo vuela 40 m de distancia a una altura de 3 m
haciendo subidas y bajadas por un exceso de mando de profundidad.

En 1905 lo intentaron de nuevo con el Flyer Ill de 12 m de envergadura, con motor de 20 CV,
con nuevas hélices y con asiento para el piloto; consiguen un vuelo de 38 minutos recorriendo
39 km. Tras el éxito ofrecen el Flyer por 1 millon de francos. Los franceses ya no estan tan
interesados en la compra, después de haber llegado a sus oidos rumores del fracaso de la
demostracion de mayo del afio anterior. Fue tal el éxito que les animaron a establecer una
escuela de pilotaje, y decidieron montarla en Pau, siendo sus primeros alumnos el Conde
Lambert, el Capitan Lucas Girardville y Tissandier.
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La noticia corri6 como pélvora en E.U.A, y cuando volvieron de Europa recibieron el homenaje
de Dayton. En febrero de 1908 el ejército les compra por $ 25.000 US un modelo biplaza con
doble mando y con un motor de 35 CV, que alcanzaba los 65 km/h.

Wall Street se fija en ellos y un grupo de financieros se unieron a los Wright para formar en
1909 la Wright Company. Vendieron muchos aparatos, se fabricaban cuatro al mes. Se
pusieron de moda toda clase de festivales aéreos y exhibiciones, y los Wright montaron otra
escuela en Montgomery. Recibieron la medalla de la ciudad de Dayton, la medalla del Estado
de Ohio y la medalla del congreso de los E.U.A. En definitiva, estos dos hermanos, tras muchos
afios de investigaciones, éxitos y fracasos, consiguieron hacer que el hombre se elevara en una
maquina por el aire, encendiendo la chispa de una mecha que aun hoy en nuestros dias, no se
ha extinguido y que ha llevado al hombre incluso al espacio exterior a bordo de naves
piloteadas y al vuelo supersonico

figura. 1.12 Flight lll de los hermanos Wright en la costa de Carolina del Norte.
17 de diciembre de 1903

1.5 La aviacion Militar

Desgraciadamente por irénico que parezca, gracias a los grandes eventos bélicos la
tecnologia a avanzado a pasos de gigante, la primera y segunda guerras mundiales fueron el
marco dentro del cual la ciencia vy la tecnologia prosperaron de forma espectacular areas
como la medicina, comunicaciones, transportes, arquitectura, ciencia de los materiales deben
en gran medida su crecimiento a la guerra, como ejemplo, hoy en dia es normal observar a
algun individuo comunicandose via teléfono celular y dicho instrumento de comunicaciéon tiene
su origen en la necesidad que los mandos militares tenian para comunicarse con sus tropas
ya durante la segunda guerra mundial los soldados portaban enormes equipos de
comunicacion a sus espaldas. De la misma forma la aviacién en general debe sus mas
importantes avances al brutal deseo humano de devastar a sus semejantes y poseer sus
recursos.
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Durante la Primera Guerra Mundial (1914 — 1918), los primeros aviones de guerra que
emprendieron el vuelo fueron biplazas para poder llevar a un piloto y a un vigia (para comprobar
donde caian las bombas de artilleria). La RAF (Royal Air Force) britanica fabricé el BE2 vy el
FE2, que mas tarde se llamarian modelos de “empuje”, porque el motor estaba detras de los
asientos, haciendo funcionar una hélice orientada hacia atras. En el lado aleman alzaron el
vuelo los primeros Rumplers y Aviatiks. Se hizo necesario evitar que los aviones enemigos
pudieran observar las actividades de la retaguardia; por eso se crearon los primeros aviones de
combate. Durante un breve periodo, al principio de la guerra, los aviones que volaban a gran
altura eran de hecho invulnerables a los ataques desde tierra y los aviadores de ambos bandos
se saludaban con el comparerismo de los pioneros. Esta situacién cambié pronto, al empezar
la guerra de trincheras y al dotar a algunos aviones con las primeras ametralladoras. Al
instalarse estas armas en los aviones comenzaron los duelos aéreos. La apariciéon en 1915 del
Fokker E-2 aleman inauguro la era del combate aéreo. El Fokker disponia de una ametralladora
sincronizada con la hélice para que los disparos pasaran entre las aspas. La lucha por el control
del espacio aéreo sobre las trincheras fomentd rapidos avances técnicos. Las empresas
privadas empezaron a construir aviones. Nombres como Nieuport, Sopwith y Fokker se hicieron
famosos y las cualidades relativas de sus diferentes modelos se probaron en los combates.

El liderazgo tecnoldgico saltaba de un bando al otro con la construccion de aviones dotados de
un mejor armamento o capaces de volar mas alto o con mayor rapidez. En 1918 los cielos se
veian surcados por soberbios aviones de combate como el Fokker D.VIl aleman, el Spad VII
francés y los britanicos S.E.5 y Sopwith Camel, capaces de volar a 200 kilémetros por hora a
6,100 metros de altitud. Los pilotos que volaban en estos aviones se convirtieron en los
soldados mas famosos de la contienda. A lo largo de la guerra el reconocimiento y la
localizacion de la artilleria fueron las labores mas arriesgadas. Algunos bombarderos ligeros
empezaron a atacar a las tropas en tierra, aunque su parte en el total de explosivos que
llovieron sobre el norte de Francia fue pequefia comparada con la utilizada por los cafiones de
artilleria. Eran bombas pequefias, rellenas como maximo con 112 kilogramos de explosivos. Y
aun asi pocos aviones podian cargar mas de dos.

figura 1.13 El Nieuport XVII, utilizado por el Escuadron del RFC en Bailleul (Francia) en 1917.
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Entre 1939 y 1945, la aviacion militar experimenté una serie de avances que permitieron a la
tecnologia progresar, pasando de aparatos poco evolucionados como los utilizados en la
Primera Guerra Mundial a aeronaves mucho mas sofisticadas, con motores y armamentos mas
poderosos, hasta dar lugar ya al final de la guerra, a aviones con motor a reaccién y con motor
cohete. La era moderna de la aviacion se puso asi en marcha ya que gracias a estos avances
tecnoldgicos, la aviacion comercial y civil logré como consecuencia, desarrollarse ampliamente
y dar origen a los aviones que actualmente conocemos.

Alemania, Japdén e ltalia, grupo conocido como los paises del eje, desarrollaron grandes
avances tecnoloégicos en materia de aviacion, sin embargo hay que destacar el papel que
desempefio la Alemania Nazi en la guerra, debido a que esta potencia logré crear una
impresionante serie de aparatos altamente evolucionados.

La Alemania Nazi planificé cuidadosamente cualquier eventualidad y tuvo mas de un tipo de
avién para cada mision de combate, asi como nuevos disefios preparados para convertirse en
la siguiente generacion. Un caza que tuvo un comienzo desalentador fue el Messerschmitt ME
109, que realiz6 su primer vuelo en mayo de 1935, y fue el Unico caza entre 1937 y 1942. La
produccion ascendidé afo tras afio hasta el colapso final en 1945, cuando el ultimo de ellos
termind de construirse, el total de aparatos fabricados excedia con creces las 30,000 unidades.

Messerschmitt Me 109 E-4/N Trop

El Messerschmitt Me 163 Komet fue el primer avion
interceptor en el mundo propulsado por motor
cohete. Fue el uUnico modelo operativo que
constituido en escuadrilla entré6 en combate contra
las fortalezas volantes que atacaban a Alemania. ||
Se eligid un motor cohete Walters HWK 509-A2
con dos camaras de combustion, una principal y de ||
despegue de 1,700 kg de empuje y la otra de s6lo
300 kg para el vuelo de crucero. Usaba doble
combustible, perdxido de hidrogeno (T-stoff) e
hidracina/metanol (C'-stoff).

Este avion tenia un fuselaje muy corto de apenas 5.69 m y una gran envergadura con alas en
delta de 9.30 m. Su principal caracteristica exterior fue que la cola carecia de planos
horizontales.
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Fue sin duda un avion futurista que volaba a 960 km/h, ascendia a 5,000 m por minuto, con un
techo de servicio de 16,500 metros. El proyecto databa de 1920 cuando Lippisch comenzé a
desarrollar el primer avién cohete impulsado por los motores de Hellmuth Walters. El
armamento consistia en dos cafiones MK 108 de 30 mm, montados en el nacimiento de las
alas. Puede parecer insuficiente, pero este interceptor basaba sus posibilidades de éxito en su
escaso tamano, altisima velocidad y el poder de los cafnones de 30 mm. Como se menciond
este avion, usaba dos tipos de combustible propulsor que reaccionaban entre si violentamente
lo cual resolvia el problema de ignicién, pero aumentaba el riesgo de accidentes.

El Me 163 no tenia tren de aterrizaje, despegaba mediante un "trolley" o carrito arrojadizo que
era soltado al momento del despegue. El aterrizaje se hacia en un par de esquis que se
extendian al momento del aterrizaje. Una rueda trasera estabilizaba el aparato en tierra. El
impacto del aterrizaje era tan violento que muchas veces ocasionaba la explosion de los
combustibles residuales que se mezclaban accidentalmente. Entré en servicio en mayo de
1944, surcaba los cielos de Alemania, interceptando los B-17 con bastante éxito. Estuvieron en
actividad 370 aviones que no sufrieron bajas por causa del enemigo, sino debido a los
innumerables accidentes. Era necesario redisefiar un nuevo avién para resolver las
innumerables fallas del Me 163. Eso llevé al desarrollo de la nueva version el Me 263 que llegd
demasiado tarde.

La aportacion mas importante de los E.U.A., a la aeronautica fueron los grandes bombarderos
de los cuales el mas importante fue el Bombardero Estratégico B-17.Cuando la Boeing
concurso para desarrollar un bombardero cuatrimotor con suficiente capacidad de bombas y
radio de accion capaz de ser utilizado en Europa o en el Pacifico seguramente que no
esperaban que el B-17 seria el mejor bombardero de toda la guerra. Es obvio que luego
vendrian el B-29 y el B-50 que lo reemplazarian haciendo que el B-17 resultara obsoleto a
finales de la guerra, pero sin duda que ningun otro avion de bombardeo fue construido en tal
cantidad y vol6 tantas misiones arrojando un gran tonelaje de bombas y actuando en los
diferentes teatros de guerra como lo hizo este cuatrimotor denominado Fortaleza Volante.

N
A

figura 1.16 Boeig B-29
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En la actualidad los grandes avances en informatica han permitido el desarrollo de aviones
sumamente sofisticados un ejemplo el F117A BLACKJET, esta aeronave conocida también
como el "avién invisible" utiliza nuevas tecnologias avanzadas para resultar practicamente
invisible al radar. Es un caza que asecha sin que el enemigo se de cuenta que esta encima de
él. Este ejemplar realizé su primer vuelo en 1981, entro en servicio en 1983, permaneciendo
secreto hasta su presentacion publica en abril de 1990. Su disefio es muy diferente a una avion
caza comun, presenta tuberias de escape muy pequenas en forma de paneles que permiten
mezclar lo mas rapidamente posible los gases de escape incandescentes, con aire frid
disminuyendo asi la localizacion de los radares. Aunque es mas grande que el F-15, refleja
menos energia que un pajaro. Su armamento esta compuesto por bombas de caida libre con
punta laser (CBU-27 de 900 Kg) y misiles Maverick. Esta construido con aluminio y materiales
compuestos, revestido de material absorbente de ondas de radar (RAM) sobre su superficie.

1.6 La aviacion comercial

En europa el avion fue usado para transporte de pasajeros en el ano 1919, mientras que en
Estados Unidos de América los primeros vuelos de la aviacion comercial se dedicaron
principalmente al correo. Los vuelos de pasajeros aumentaron en rutas como la de Londres a
Paris, se introdujeron en los E.U.A. a partir de 1927 y crecieron mas deprisa gracias a la
aparicion de aviones seguros y confortables como el Douglas DC-3. Este avion iba propulsado
por dos motores de hélice y podia transportar 21 pasajeros a una velocidad de crucero de 300
km/h. Todavia se puede ver volando por los cielos de muchos paises. Poco después
aparecieron los aviones cuatrimotores que podian volar aun mas deprisa, subir mas alto y llegar
mas lejos. El siguiente paso se dio en 1950, con el Vickers Viscount britanico primer avion
impulsado por hélice movida por turbina a gas.

Los aviones para cubrir un servicio se eligen en funcion de dos factores: el volumen de trafico y
la distancia entre los aeropuertos a los que sirve. La distancia entre aeropuertos se conoce
como recorrido y hay un elevado numero de aviones que pueden operar entre 400 y 11,000
kildbmetros.

Los reactores comerciales de pasajeros se usaron al principio para recorridos de larga

distancia. El avion britanico De Havilland Comet inici6é su servicio en 1952, y el Boeing 707 en
1958. A finales de la década de 1950 aparecio el Douglas DC-8 y los Convair 880 y 990.
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Estos aviones desarrollaban una velocidad de crucero aproximada de 900 km/h y transportaban
mas de 100 pasajeros.

Pueden mencionarse numerosos modelos de aeronaves comerciales el Caravelle de origen
Frances, el Boeing 747 etc... pero tal vez uno de los mas impresionantes aviones
comerciales del siglo XX fue el Concorde, en 1962 los gobiernos del Reino Unido y Francia
firmaron un acuerdo para desarrollar y construir el proyecto del avion supersénico Concordé. El
primer vuelo de prueba se hizo en 1971 y el certificado de aeronavegabilidad se firmé en 1975.
El primer vuelo comercial del avién francés fue desde Paris a Rio de Janeiro, con escala en
Dakar y del inglés desde Londres a Bahrain. En sus inicios el proyecto SST fue criticado por
ser antieconémico y muy ruidoso. A pesar de las objeciones, el servicio a los Estados Unidos
comenzo el 24 de mayo de 1976, con vuelos simultaneos desde Londres y Paris al aeropuerto
internacional Dulles cerca de la ciudad de Washington y a Nueva York (22 de noviembre de
1977). Excepto en los paises de la antigua URSS, los vuelos SST deben realizarse a
velocidades subsonicas cuando pasan por zonas habitadas.

Las pérdidas de explotacion del Concorde superaron los 500 millones de libras y dejo de
fabricarse en 1979. Los aviones franceses extendieron sus servicios desde Paris a Caracas
(Venezuela) y a Dakar (Senegal). A pesar del fracaso comercial del Concorde, los fabricantes y
operadores estan interesados en una posible segunda generacion de aviones supersénicos

El siglo XXI marca un nuevo avance en la aviacion comercial con la aparicion del El Airbus
A380 presentado en Francia. Transportara alrededor de 500 personas distribuidas en dos
pisos. Con un costo de mas de 200 millones de ddlares, el avién surcara los cielos
sudamericanos hasta el afio 2011. Este es el avién de pasajeros mas grande del mundo, el
Airbus A380, fue presentado al mundo en la ciudad de Toulouse (suroeste de Francia) ante los
principales lideres europeos.

Gigantesco, técnicamente revolucionario, ecolégicamente correcto y lujoso, el A380 significara
el fin del reinado del B747 del estadounidense Boeing, que tiene capacidad para 416 pasajeros
las medidas del A380 son impresionantes: tiene una envergadura de casi 80 metros (de punta
a punta de las alas), una altura de 24 metros y una longitud de 74 metros.

Los nuevos materiales compuestos utilizados en el A380 han limitado el peso del aparato
permitiendo una autonomia de 15.000 kilémetros y reduciendo en un 15 por ciento los costos
por asiento respecto a los del B747, de forma que el gasto de combustible sera de 2,9 litros por
pasajero cada 100 kildmetros, en México es posible que este portentoso aparato haga su
aparicion a finales del afio 2006.

@ El aviom comercial mas
grande del mundo
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1.7 La industria aeronautica en México

Se considera al Ingeniero Guillermo Villasana (oriundo del estado de Hidalgo, Méx.) como el
principal impulsor de la aviacién mexicana, intentd su primer vuelo el 11 de abril de 1910 en el
velédromo de Pachuca, sin éxito en la prueba. Es el 8 de enero de 1910, en los llanos de
Balbuena donde Alberto Braniff lleva acabo el primer vuelo tripulado en México.

Otros pioneros del vuelo fueron los hermanos Aldasoro, que entre 1909 y 1911, realizaban
vuelos de planeadores en la colonia Roma, de la Ciudad de México. Pero es Manuel Lebrija el
verdadero introductor de la aviacién en México, realizando su primer vuelo en el "Blériot™ traido
a México por Ernesto Pugibet el 14 de mayo de 1910, este primer vuelo recorrié una
distancia de 500 m, a una altura de 20 m.

A fines de 1911 nace la industria mexicana de la aviacion cuando el Ingeniero Villasana
asociado con el piloto ruso Santiago Poveregsky, establecen el primer taller de construccion de
aviones completos, cuyo primer modelo llevo el nombre de “El Latino Americano”, este taller se
encontraba ubicado en la Plaza de las Vizcainas. El 30 de diciembre de ese mismo afio Martin
Medina sobrevuela por primera vez, la ciudad de México, un afio después Lebrija Lora vuela
exitosamente a 1,000 metros sobre el nivel de la ciudad de México.

El General José Gonzalez Salas, ministro de Guerra y Marina del Gabinete del Presidente
Madero, propone por primera vez la construccién de 5 aeronaves para crear la aviacion militar
mexicana, sin embargo, los sucesos de la decena tragica interrumpen dicha construccion.

Con el fallecimiento del Presidente Madero y con la toma del poder por Venustiano Carranza
se inicia la utilizacion de la aviacion como arma de combate, auxiliando al ejercito
constitucionalista en misiones de reconocimiento, ametrallamiento y bombardeo, siendo el
primero de estos ataques el bombardeo a los cafioneros Morelos y Guerrero el 14 de Abril de
1914, en el puerto de Topolobampo, por un avién Curtis Pushier tripulado por el general
Gustavo Salinas Camifo. Para el afio de 1915, el dia 5 de febrero, se crea formalmente en el
edificio de faros del puerto de Veracruz, la Fuerza Aérea Constitucionalista a cargo del Mayor
Alberto Salinas Carranza. Ese mismo ano se inauguran los talleres de construccién aeronautica
y la Escuela Militar de Aviacion.

Juan Guillermo Villasana en sociedad con Francisco Santarini, construye los primeros aviones
integramente mexicanos. El ingeniero Villasana fabrico las primeras hélices de origen nacional
llamadas “Anahuac”, cuyo primer modelo se fabricd en la Escuela Nacional de Artes y Oficios
el dia 7 de octubre de 1915; colocada en un biplano Humton, logré que el capitan Leonardo
Boney estableciera el primer record de altura en América Latina elevandose a 19,750 pies
sobre el nivel del mar.

El 6 de julio de 1917 el piloto Horacio Ruiz inaugura el servicio postal aéreo mexicano, y es en
ese mismo afio cuando se concluye la fabricacion del monoplano parasol serie “H “ con motor
“‘Aztatl “ y hélice “Anahuac”, construido totalmente en México en los talleres de Construcciones
Aeronauticas.

El 23 de Abril de 1917 Guillermo Villasana obtiene el titulo de Ingeniero de Aviacién en la

American Aviation Shool en Bufalo, N.Y.a su retorno a México recibe el nombramiento de jefe
de vuelos de la Escuela Militar de Aviacion.
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En 1920 se construye el primer avion disefiado y calculado en México por ingenieros
mexicanos en los talleres Nacionales de Aviacion, pero se debi6é primordialmente al Ingeniero
Angel Lascurain y a un grupo de ingenieros entre los cuales se encontraban Mariano
Dominguez, Leopoldo Arenchiga, Eduardo Diaz Escobar y Gardufio. En ese mismo afo el
Ingeniero Lascurain, disefia el avion conocido como numero 75 con motor Salmson,
efectuandose con este el primer vuelo México-Veracruz el 20 de diciembre de dicho ano..

El 20 de agosto de 1920 se constituye la Compania Mexicana de Aviacion, iniciando sus
operaciones con tres aviones “ Lincon Estandar”, equipados con motores curtis de 90 caballos,
realizando el primer envié de correo aéreo en un vuelo de la compania Mexicana de Aviacién el
dia 15 de Abril de 1928, con ruta México-Tuxpan-Tampico con un avién del tipo “Fairchild”
consecutivamente el 15 de octubre se inaugura la ruta Tejeria-Villermosa-Cd. Del carmen y
Mérida, posteriormente en los talleres Nacionales de Aviacién de México se construyeron los
Avro-Anahuac, primer tipo de avién construido en serie dentro de nuestro pais.

1.8 Cronologia de la aviacién

En el siguiente apartado se establecen las fechas mas importantes para la aviacion mundial
mostrando de esta forma, la evolucién tecnoldgica de las aeronaves empleadas por el hombre
se enuncia también eventos memorables de la aviacion de gran significado historico.

08/08/1709 Bartolomeu de Gusmau realiza una exhibicién con el primer globo de aire caliente
del mundo.

25/04/1783 Vuela por primera vez el globo Montgolfier de aire caliente, capaz de elevar a un
hombre

19/09/1783 Un globo Montgolfier transporta una oveja, un pato y un gallo en el aire, los
primeros animales terrestres que realizan un vuelo.

15/10/1783 Por primera vez, un hombre realiza un vuelo en un globo cautivo Montgolfier de
aire caliente

21/11/1783 Primer vuelo libre de un hombre a bordo de un globo Montgolfier de aire caliente
01/12/1783 Primer vuelo libre de un hombre a bordo de un globo de hidrégeno
07/01/1785 Primer cruce del Canal de la Mancha en globo

26/06/1794 Se emplea por primera vez un globo de observacion, constituyendo la primera
utilizacion de una aeronave con fines bélicos.

22/10/1797 Primer descenso practico en paracaidas desde un globo, realizado por el francés
A. J. Garnerin

24/09/1852 Vuela por primera vez en el mundo una aeronave motorizada y tripulada

09/08/1884 EI dirigible La France realiza el primer vuelo en el mundo de una aeronave
motorizada, tripulada y controlada
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09/10/1890 EI Eole, monoplano de Clément Ader con alas similares a las de un murciélago,
realiza un breve salto

02/07/1900 La primera aeronave rigida del conde von Zeppelin realiza su vuelo inaugural

19/10/1901 Alberto Santos-Dumont vuela con su dirigible nimero 6 alrededor de la Torre
Eiffel, en Paris

17112/1903 Los hermanos Wright realizan el primer vuelo sostenido, controlado y motorizado
de un aeroplano tripulado

12/11/1906 Alberto Santos-Dumont realiza un vuelo sostenido y motorizado con un aeroplano
tripulado en Europa

13/11/1907 EI helicoptero de Paul Cornu realiza el primer vuelo en el mundo con un avién
tripulado de alas rotativas.

25/07/1909 Primer vuelo en aeroplano a través del Canal de la Mancha, realizado por Louis
Blériot en su monoplano Tipo XI.

22/08/1909 En Reims, Francia, se celebra el Primer Encuentro Internacional de Aviacion del
Mundo.

08/03/1910 La francesa Mme. la Baronne de Laroche se convierte en la primer mujer del
mundo que obtiene el titulo de piloto.

10/03/1910 El francés Emil Aubrun realiza los primeros vuelos nocturnos en aeroplano.

28/03/1910 Despega desde el agua el primer hidroavion motorizado que alcanza el éxito,
construido y pilotado por Henri Fabre.

27/08/1910 Primer transmision de mensajes por radio entre un aeroplano y una estacién en
tierra, realizado en América por James McCurdy

14/11/1910 EIl biplano Curtiss, pilotado por Eugene Ely, se convierte en el primer avién que
despega desde un barco.

18/01/1911 Eugene Ely, volando un biplano Curtiss, registra el primer aterrizaje de un
aeroplano a bordo de un barco

18/02/1911 En India, el piloto francés Henri Pequet realiza el primer vuelo postal del mundo de
caracter oficial.

22/10/1911 Por primera vez se utiliza un aeroplano en la guerra. El capitan italiano Piazza
realiza un reconocimiento de las posiciones turcas a bordo de un monoplano Blériot

12/11/1912 Un Curtiss A-1 Hydroaeroplane, pilotado por el teniente Ellyson, es lanzado desde
una catapulta de aire comprimido.

13/05/1913 En San Petersburgo, Rusia, vuela por primera vez un aeroplano (cuatrimotor), el
biplano Bolshoi, disefiado por Igor Sikorsky.
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23/09/1913 En un monoplano Morane-Saulnier, Roland Garros realiza el primer vuelo a través
del mar Mediterraneo

01/01/1914 Fecha de inauguracion del primer servicio programado en aeroplano del mundo, el
servicio San Petersburgo-Tampa, establecido por la Benoist Company en Florida, Estados
Unidos

30/08/1914 Las bombas arrojadas sobre Paris son las primeras que se arrojan desde un
aeroplano sobre una ciudad capital.

12/12/1915 Vuela por primera vez el Junkers J.1, el primer monoplano cantilever del mundo
construido integramente en metal.

31/05/1916 Un hidroavidén naval inglés opera con la flota inglesa en la batalla de Jutlandia,
siendo la primera vez que se utiliza un aeroplano en una batalla naval importante

12/09/1916 Se prueba en América el biplano Hewitt-Sperry, en realidad fue la primera bomba
voladora del mundo dirigida por radio

20/05/1917 Es hundido el primer submarino aleman como consecuencia directa de la accion de
un avion.

02/08/1917 Un Sopwith Pup, pilotado por el jefe de escuadrilla E. H. Dunning, realiza el primer
apontaje de un aeroplano sobre un barco navegando

11/03/1918 Comienza el primer servicio postal, internacional, regular y programado del mundo,
entre Viena y Kiev

08/05/1919 al 31/05/1919 Primer cruce aéreo del Atlantico Norte, realizado por el teniente A.
C. Read, de la marina de los Estados Unidos, volando un hidroavién Navy/Curtiss NC-4.

14/06/1919 al 15/06/1919 Primer cruce aéreo sin escalas del Atlantico Norte, realizado por el
capitan John Alcock y el teniente Arthur Whitten Brown en un bombardero Vickers Vimy

25/08/1919 La Aircraft Transport & Travel establece el servicio Londres-Paris, el primer servicio
de lineas aéreas del mundo comercial, internacional, diario y programado

27/06/1923 Primer reaprovisionamiento de combustible en vuelo de un aeroplano que se
realiza con éxito

06/04/1924 al28/10/1924 Dos hidroplanos Douglas DWC, volados por pilotos del Servicio Aéreo
del ejército de los Estados Unidos, completan con éxito el primer vuelo alrededor del mundo

22/01/1926 Los espafoles Ramon Franco, Ruiz de Alda, Duran y Rada cruzan el Atlantico Sur
en un hidro Dornier Wal Plus Ultra.

16/03/1926 El norteamericano R. H. Goddard lanza el primer cohete del mundo con propulsante
fluido.
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09/05/1926 Primer vuelo de un aeroplano sobre el Polo Norte, el Fokker F.VIIA/3m Josephine
Ford, pilotado por Floyd Bennett.

20/05/1927 al 21/05/1927 Primer cruce en solitario sin escalas del Atlantico Norte, desde
Nueva York a Paris, lo realiza Charles Lindberg en el monoplano Ryan Spirit of St Louis.

14/10/1927 al 15/10/1927 Primer cruce en aeroplano sin escalas del Atlantico Sur, desde Saint

Louis, Senegal, a Port Natal, Brasil; lo realizan el capitan D. Costes y el teniente J. Le Brix, en el
Breguet XIX Nungesser-Coli

20/05/1927 al 21/05/1927 Primer cruce en solitario sin escalas del Atlantico Norte, desde
Nueva York a Paris, lo realiza Charles Lindberg en el monoplano Ryan Spirit of St Louis

31/05/1928 al 09/06/1928 Primer vuelo a través del Océano Pacifico, desde San Francisco a
Brisbane; lo realizan el capitan C. Kingsford Smith y C. T. P. Ulm, en el Fokker F.VIIIB/3m
Southern Cross

11/06/1928 En Alemania realiza su vuelo inaugural el primer avion del mundo propulsado a
chorro.

08/10/1928 Por primera vez se proyecta una pelicula a bordo de un aviéon en vuelo

08/08/1929 Primer vuelo en aeronave alrededor del mundo; lo realiza la aeronave alemana
Graf Zeppelin

28/11/1929 al 29/11/1929 Primer vuelo en aeroplano sobre el Polo Sur, lo realiza Bernt Balchen
pilotando el Ford Trimotor Floyd Bennett

15/05/1930 Un avién de la Boeing Air Transport transporta a la primera azafata de lineas
aéreas, Ellen Church

06/11/1931 Vuela por primera vez el Hawker Hurricane, el primer monoplano de caza britanico
con cabina cerrada, tren de aterrizaje retractil y armado con ocho ametralladoras

20/05/1932 al 21/05/1932 Amelia Earhart se convierte en la primera mujer que realiza un cruce
en solitario del Atlantico Norte.

15/07/1933 al 22/07/1933 Volando el Lockheed Vega Winnie Mae, el piloto norteamericano
Wiley Post realiza el primer vuelo solitario alrededor del mundo.

31/12/1933 Vuela por primera vez el Polikarpov [-16 soviético, el primer monoplano de caza con
cabina cerrada y tren de aterrizaje retractil que entr6 a prestar servicio en una unidad operativa.

03/1936 Vuela por primera vez el Spitfire

26/06/1936 Realiza su primer vuelo el helicéptero de rotores gemelos Focke-Wulf Fw61, el
primer avién motorizado de alas giratorias que alcanzo el éxito absoluto
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12/04/1937 Frank Whittle hace funcionar con éxito el primer motor para aviones con turbina a
gas del mundo

27/08/1939 Realiza su primer vuelo el Heinkel He 178. El primer avion del mundo que volé
propulsado exclusivamente por un motor de turbina de gas

05/04/1941 Vuela por primera vez el Heinkel He 280, el primer avion del mundo disefiado
especificamente como avion de caza a turborreaccion.

03/10/1942 Es lanzado brillantemente el primer proyectil balistico aleman, el V-2
12/07/1944 Entra en servicio el Gloster Meteor Mk.1, primer caza a reaccién britanico

03/10/1944 Entra en servicio el Messerschmitt Me 262, el primer avion de caza aleman a
reaccion

03/12/1945 EI Havilland Vampire se convierte en el primer caza a reaccién que opera desde la
cubierta de un portaaviones

24/07/1946 Primera utilizacién experimental tripulada de un asiento eyectable

14/10/1947 EIl avion experimental Bell XS-1, se convierte en el primer avion del mundo que
supera la velocidad del sonido, tripulado por Charles Yeager.

02/05/1952 EI Havilland Comet 1 se convierte en el primer avién de linea a turborreaccién del
mundo que realiza un servicio de pasajeros regular.

18/05/1953 Volando un North American F-86 Sabre, la piloto norteamericana Jaqueline
Cochrane se convierte en la primera mujer del mundo que vuela a la velocidad del sonido.

15/07/1954 Realiza su vuelo inaugural el Boeing 707, el primer avion comercial a turborreaccion
de los Estados Unidos.

04/10/1957 La URSS coloca en érbita terrestre el Sputnik 1, el primer satélite construido por el
hombre

12/04/1961 La nave espacial soviética Vostok 1 es lanzada en orbita terrestre, transportando al
cosmonauta Yuri Gagarin, el primer hombre que viajé por el espacio

16/06/1963 La cosmonauta soviética Valentina Tereschkova, se convierte en la primera mujer
en viajar al espacio

03/02/1966 La nave espacial Luna 9 transmite las primeras imagenes del paisaje lunar
03/10/1967 El North American X-15 A-2 vuela a una velocidad de 7,279 km/h.

31/12/1968 Realiza su primer vuelo el prototipo soviético Tupolev Tu-144, el primer avién de
transporte comercial supersoénico que volo.

09/02/1969 Vuelo inaugural del Boeing 747.
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02/03/1969 Realiza su primer vuelo el Concordé.

01/04/1969 Entra en servicio operacional el Hawker Siddeley Harrier, el primer avion del mundo
de apoyo cercano V/STOL.

21/07/1969 EI Astronauta norteamericano Neil Armstrong se convierte en el primer hombre que
camina sobre la superficie lunar.

1970 Primer vuelo de un Boeing 747, primer avidon comercial de fuselaje ancho.
1975 Primer vuelo de un avién supersénico comercial de origen soviético (TU-144).
1975 Aparicion del supersénico comercial de pasajeros Concordé.

1990 Aparicion publica del F117- Blackjet, primer avion de combate indetectable por los
radares.
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2.1. La mecanica de los fluidos en la aeronautica

La aeronautica es una disciplina en la que convergen diversos conceptos y teorias
algunos de los cuales tienen su origen en otras ciencias como lo es la mecanica de los
fluidos; de esta ciencia se desprenden conocimientos que han sido aplicados
posteriormente a la aeronautica, la sustentacién y la resistencia al arrastre, son ejemplos
de elementos tedricos que permiten explicar los efectos que experimenta un objeto sélido
que se mueve a través del aire. El teorema de Bernoulli es una de los fundamentos que
explican el movimiento de los fluidos y por ende los efectos de dicho movimiento sobre
los cuerpos, los grupos adimensionales, el numero de Reynolds, los flujos externos y el
estudio de modelos, son conocimientos utilizados ampliamente en la aeronautica, estos
y otros elementos de la mecanica de los fluidos son planteados y explicados en este
capitulo.

2.1.1 La ecuacion de Bernoulli

Una de las leyes fundamentales que rigen el movimiento de los fluidos es el teorema de
Bernoulli que relaciona un aumento en la velocidad de flujo con una disminucién de la
presién y viceversa. El teorema de Bernoulli explica, por ejemplo, la fuerza de
sustentacion que actua sobre el ala de un aviébn en vuelo. Un ala —o plano
aerodinamico— esta disenada de forma que el aire fluya mas rapidamente sobre la
superficie superior que sobre la inferior, lo que provoca una disminucion de presion en la
superficie de arriba con respecto a la de abajo. Esta diferencia de presiones proporciona
la fuerza de sustentaciéon que mantiene el aviéon en vuelo.

La ecuacion de Bernoulli se obtiene aplicando la segunda ley de Newton a lo largo de
una linea de corriente .Establece que

P+ LpV2+pgz =p,+1pV] + pgz, = constante (2.1)

donde <z, y 2z, son elevaciones en los puntos 1 y 2 sobre algun plano horizontal de
referencia, y

Los puntos 1y 2 se encuentran sobre la misma linea de corriente.
El fluido tiene densidad constante.

El flujo es permanente.

El flujo es no viscoso.

BN =

La suposicion de que el fluido tiene densidad constante significa que el cambio esperado
en la densidad dentro del campo de flujo es pequefo; el concepto de que el flujo es
permanente excluye los flujos transitorios y turbulentos. La aseveracion de que el flujo es
no viscoso establece que el numero de Reynolds es grande y la friccion viscosa es
despreciable. La ecuacion de Bernoulli es muy usada por su sencillez, debido a que
proporciona una vision de las fluctuaciones de la presioén, velocidad y altura de una
particula de fluido.
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2.1.2 Balance de fuerzas a lo largo de lineas de corriente

Si se considera una particula de fluido moviéndose en un fluido de régimen permanente
bidimensional en el plano y-z con densidad constante (figura 2.1). La direccion z se
mide verticalmente hacia arriba desde un plano de referencia horizontal, de modo que
se incrementa en sentido opuesto a la gravedad, y la direccion x es perpendicular a la
pagina. La direccién s es a lo largo de la linea de corriente y la direccion n es normal
a ésta. Dado que el flujo es permanente, la particula seguira una linea de corriente y
su velocidad, en cualquier punto de la linea de corriente es V. Si la fricciéon se ignora, las
fuerzas que actuan en la direccion s incluyen:

1. La componente del peso aplicada en la direccidon s. El peso de la particula de fluido
es pgdndsdx, y su componente en la direccion s es —pg sen [ dndsdx. Puesto

que [ =0z/0s, esta componente de la fuerza es

W= —pg%dndsdx
os

2. La fuerza debida a la presién aplicada en la componente s es

op 0z

Fo=—L _pg™= 2.2

R a pg@s (2.2)

lg‘ [ ﬂpdn ds de
an 2
"_r:,. s ‘ E d!rd.\
p——— d'?!dx
B \pn‘n ds dx
R
y

figura 2.1 Particula de fluido que se mueve a lo largo
De una linea de corriente
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Esta fuerza acelerara la particula de fluido conforme se mueva a lo largo de la linea de

corriente. En una distancia corta, ds, la velocidad de cambio desde V hasta V +88Vds,
s

De modo que la rapidez de cambio de cantidad de movimiento de la particula de fluido
por unidad de volumen es igual a

V+ a—Va’s -V
) _0s | _ pVal
dt os
ya que V =ds/dt .De la ecuacion 2.2 se obtiene:
oV op 0z
| (A - 2.3
os os re os (23)
Esta es la ecuacién de Euler unidimensional a lo largo de una linea de corriente. Al
multiplicarla por ds , resulta:
op oV oz
—ds+pV—ds+ —ds=0
os r os re os
Asi, como s es la coordenada a lo largo de la linea de corriente:
a—pa’s =dp = cambio de presion a lo largo de una linea de corriente
S
oV . . , ,
a—ds =dV = cambio de velocidad a lo largo de la linea de corriente
s
0z . . , .
a—ds =dz = cambio de elevacion a lo largo de la linea de corriente
s
por lo tanto
ap +Vdv+gdz=0 (2.4)

P

Esta ecuacién se puede aplicar a fluidos con densidad variable, dado que no se ha
aplicado ninguna restriccion a la densidad de la particula de fluido. Cuando la densidad
es constante, esta ecuacién se integra a lo largo de la linea de corriente obteniéndose:

1
P EVZ + gz = constante

P

Esta es la ecuacion de Bernoulli para flujos permanentes con densidad constante, sin
friccion a lo largo de una linea de corriente.
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La ecuacion de Bernoulli tiene su origen en la segunda ley de newton a lo largo de una
linea de corriente, ésta es una forma de la ecuacién de cantidad de movimiento. La
ecuacioén de Bernoulli tiene las dimensiones de energia, o trabajo, por unidad de masa. El

termino EVZ es la energia cinética por unidad de masa, gz es la energia potencial por

unidad de masay p/ p ,es el trabajo por unidad de masa de fluido incompresible contra la

variacion de la presion en la linea de corriente. Para un flujo permanente de densidad
constante, sin friccién, la ecuacion de Bernoulli indica que la suma del trabajo de la
presion, la energia cinética y la energia potencial permanecen constantes a lo largo de la
linea de corriente.

2.1.3 Balance de fuerzas en direccion normal a las lineas de corriente

A partir del balance de fuerzas en direccion normal a las lineas de corriente es posible
obtener otro resultado util para un flujo no viscoso, permanente y densidad constante.
Para el flujo sin friccién de la figura 2.1, las fuerzas que actuan en direccion normal n

incluyen:

1. La componente del peso pg dndsdx aplicada en la direccion n, esto es
p g cos fdndsdx.Yaque cos f#=0z/0n,estacomponente es

W=pg o dndsdx
on

2. Lafuerza debida ala presién que actiua en la direccién n es

P= {p —apdn}dsdx—{p +8pdn}dsdx
on 2 on 2

P= —@dndsdx
on

La fuerza resultante por unidad de volumen

op 0z
F,=—"—- — 2.5
R on pgan (2.5)

Esta fuerza acelerara la particula de fluido en direccion normal a la linea de corriente.
La aceleracién centripeta esta dada por —V*>/R, donde R es el radio local de la

curvatura (figura 2.1), de manera que la rapidez de cambio de cantidad de movimiento
de la particula de fluido en la direccién n, por unidad de volumen , es igual a
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VZ
PR
Segun la ecuacion 2.5 se tiene
_op_ 0V
on "8 PR
o, oz_ V'
on pg&n pR

Esta ultima es la ecuacion de cantidad de movimiento para flujo permanente de
densidad constante, sin friccidn, a través de las lineas de corriente, que se conoce como
ecuacion de Euler.

2.1.4 Grupos adimensionales

Las fuerzas que influyen en el movimiento de los fluidos son las debidas a la inercia y
a su relacion con la viscosidad, presién, gravedad, tensién superficial y compresibilidad de
la asociacion de dos de estas fuerzas y la inercia resulta un grupo adimensional.
Definiendo a la inercia como la relacion oY expresando cada una de las fuerzas

enunciadas de la siguiente forma:

Fuerza viscosaerocy%Aocy%Lzoc,uVL
Ly

Fuerza de la presion = (Ap)A « (Ap) Lz

Fuerza de gravedad =m g < g p L3

Fuerza dela tension sup erficial = oL

Fuerza de compresibilidad = [ A« E‘VL2

Se tiene que la razon entre la fuerza de inercia y cada una de las fuerzas mencionadas
llevara a la formacién de cinco grupos adimensionales fundamentales en la mecanica de
fluidos y de gran utilidad en el disefio del fuselaje de los aviones, el principal de estos
grupos es el numero de Reynolds definido por la relacién de la inercia y la fuerza viscosa
es util para distinguir entre dos regimenes de flujo ya sea laminar o turbulento, en la
capa limite o alrededor de objetos sumergidos, su expresion matematica es:

Re = 4P (2.6)

Donde u es la velocidad caracteristica, / es la longitud caracteristica, pes la densidad
delamasay u laviscosidad.
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En aerodinamica comunmente se presentan los datos de la presion en forma
adimensional, utilizando la razén entre las fuerzas de presién y de inercia, conocida como
numero de Euler y cuya expresion es

Ap (2.7)

Euz1
2
ZpV

donde Ap es la presion local menos la presion de corriente libre, y p y V son

propiedades del flujo de corriente libre, este nUmero es comunmente conocido como
coeficiente de presion Cp.

2.1.5 Similitud de flujos y estudio de modelos

Una prueba de modelos a escala debe de producir datos que puedan cuantificarse, para
obtener las fuerzas, momentos y cargas dinamicas que existan en el prototipo a escala
natural. El requerimiento mas importante es que el modelo y el prototipo sean
geomeétricamente similares. La similitud geométrica requiere que el modelo y el prototipo
sean de la misma forma y que las dimensiones correspondientes se relacionen con las
dimensiones lineales por medio de un factor de escala constante. En segundo lugar se
requiere que los flujos del modelo y del prototipo sean similares, esto se cumple cuando
las velocidades en puntos correspondientes estan en la misma direccion vy se
relacionan en magnitud mediante un factor de escala constante, de modo que dos flujos
que son cinematicamente similares tienen patrones de lineas de corriente que se
relacionan por medio de un factor de escala constante. Puesto que las fronteras forman
las lineas de corriente limite, los flujos que son cinematicamente similares deben ser
geométricamente similares.

En cuanto a la similitud cinematica se establece el siguiente fundamento:

En principio, la similitud cinematica requerira que un tunel de viento de seccion
transversal infinita se utilice para obtener datos correspondientes al arrastre sobre un
objeto, con el propdsito de modelar correctamente el funcionamiento en un campo de
flujo infinito.

Se observa que la similitud cinematica requiere que los regimenes de flujo sean los
mismos en el modelo y en el prototipo. Los flujos son dinamicamente similares cuando
estos tienen distribuciones de fuerzas paralelas y se relacionan en magnitud por medio
de un factor de escala constante. El criterio de similitud dinamica es mas estricto ya que
establece lo siguiente: Dos flujos deben tener tanto similitud geométrica como cinematica
para ser dinamicamente similares.

Por tanto al establecer las condiciones requeridas para la similitud dinamica completa es
necesario considerar todas las fuerzas que son importantes en la situacion del flujo. De
tal forma que los efectos de las fuerzas viscosas, de presion, de arrastre etc. Deben ser
tomadas en cuenta. Se hace inevitable establecer las condiciones de prueba de forma
que todas las fuerza importantes se relacionen mediante el mismo factor de escala
entre los flujos del modelo y del prototipo, cuando existe la similitud dinamica, los datos
medidos en un flujo de modelo pueden relacionarse cuantitativamente con las
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condiciones en el flujo del prototipo El teorema Pi de Buckingham puede utilizarse para
obtener los grupos adimensionales gobernantes para un fendbmeno de flujo, para
alcanzar la similitud entre flujos geométricamente similares, debe duplicarse por o menos
uno de esos grupos.

El teorema de Buckingham describe la relacién funcional

= 1) (2.8)

pV?D?

Se ha establecido que los parametros adimensionales son razones entre fuerzas, luego
entonces, al considerar un flujo de modelo y un flujo de prototipo al rededor de un
cuerpo donde los flujos son geométricamente similares, los flujos seran dinamicamente
similares entre si estableciéndose la siguiente igualdad

(pVD) _ (pVD) (2.9)
H Jmod elo K/ prototipo

Ademas si

Re =Re

modelo prototipo

entonces

(2.5)

I =
pViD? pViD?

modelo prototipo

Los resultados determinados por el estudio de modelos pueden utilizarse para predecir
el arrastre sobre un prototipo a escala natural.

La fuerza real sobre el objeto debida al fluido no es la misma en ambos casos, pero su
valor adimensional si los es. Las dos pruebas pueden realizarse empleando diferentes
fluidos, siempre que los numeros de Reynolds sean iguales. Por conveniencia
experimental, los datos prueba pueden medirse en un tunel de viento en aire y los
resultados utilizarse para predecir el arrastre en agua.

2.1.6 Flujos externos
El estudio de los flujos externos es importante en la aeronautica ya que es necesario
analizar el flujo del aire alrededor de los diversos componentes de una aeronave. De

hecho, gran parte de lo que se sabe acerca de los flujos externos se ha obtenido de
estudios motivados por problemas de aerodinamica. Sin embargo, existe un interés
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considerable en los flujos externos por su comportamiento en otras areas de estudio tales
como, el flujo de fluidos alrededor de aspas de turbinas, automoviles, edificios, estadios
deportivos, chimeneas, goteo por rociado, contrafuertes de puentes, tuberias submarinas,
sedimentos fluviales y glébulos rojos, sugiere una gran variedad de fendmenos que sélo
puede entenderse desde la perspectiva de los flujos externos. Es dificil determinar el
campo de flujo externo a un cuerpo y la distribucién de presién en la superficie de un
cuerpo, incluso para la geometria mas simple. Para analizar este tema se considera los
flujos con nimero de Reynolds bajo (Re <5) y con numero de Reynolds alto (Re> 1,000);
los primeros, llamados flujos progresivos o flujos de Stokes, pocas veces ocurren en
aplicaciones de ingenieria (algunas excepciones serian el flujo alrededor de gotitas
rociadas y glébulos rojos, la lubricacion en espacios pequefios y el flujo en medios
porosos).

Los flujos con numero de Reynolds alto se pueden subdividir en tres categorias
principales:

(1) flujos sumergidos no compresibles en los que intervienen objetos tales como
automoviles, helicopteros, submarinos, aviones de baja velocidad, edificios y aspas
de turbina.

(2) Flujos de liquidos en los que interviene una superficie libre, como los que
experimenta un barco o el contrafuerte de un puente.

(3) Flujos compresibles en los que intervienen objetos que viajan a gran velocidad ( V>
100 m/s) como aviones, proyectiles y balas.

En el presente trabajo, se tendra especial atencion en la primera categoria de flujos. En
el flujo influye significativamente la presencia de un limite o frontera, o de otro objeto,
como se observa en la figura 2.2 parte (d), el objeto delgado debe quedar por lo menos
a cinco longitudes del cuerpo por debajo de la superficie libre para que se haga caso
omiso de los efectos de dicha superficie.

figura 2.2 Ejemplo de flujos sumergidos:
a) Cerca de una frontera soélida, b) Flujo entre dos alabes, c) flujo alrededor de un
automovil, d) alrededor de una superficie libre
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Los flujos sumergidos incompresibles con alto numero de Reynolds se dividen en dos
categorias: flujos alrededor de cuerpos romos (cuerpos con perfil cilindrico sin contorno
aerodinamico) y flujos alrededor de objetos aerodinamicos. La capa limite o frontera
cerca del punto de estancamiento es una capa limite laminar que, si el numero de
Reynolds es lo bastante grande, sufre una transicién corriente abajo a una capa limite
turbulenta el flujo puede separarse del cuerpo y formar una region de separacion, una
region con flujo recirculante, en el caso del objeto romo, o bien abandonar el cuerpo
aerodinamico en el borde posterior (puede haber una regién separada pequefa ahi). La
estela, que se caracteriza por un defecto de velocidad, es una region (de difusion)
creciente que esta detras del cuerpo.

Los limites de la estela, la region separada y la capa limite turbulenta dependen mucho
del tiempo; en la figura 2.3, la posiciéon promediada temporalmente de la estela se indica
con lineas interrumpidas. Los esfuerzos cortantes causados por la viscosidad se
concentran en la delgada capa limite, la regidon separada y la estela; fuera de estas
regiones el flujo se aproxima con un flujo no viscoso. En la figura 2.3 puede suponerse
que la regién separada no intercambia masa con la corriente libre porque la masa no
cruza lineas de corriente. Sin embargo, la linea de corriente de separacion ocurre
instantaneamente, observandose que esto depende mucho del tiempo, y es este caracter
inestable el que le permite intercambiar masa lentamente con la corriente libre.

cll = Capa limite laminar
cit = Capa limite turbulenta

Punto de
v estancamiento Region =~ TU~—__]
separada v

<t bt

estancamiento

(o)

figura 2.3 Flujo alrededor de un cuerpo romo y uno aerodinamico
La region separada tiende a cerrarse, la estela se sigue difundiendo hacia el flujo principal

y finalmente desaparece cuando su area se vuelve excesivamente grande (el fluido
recupera la velocidad de la corriente libre). Las lineas de corriente promediadas en el
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tiempo no entran en una regién separada, pero si entran en las estelas. La regién
separada siempre se sumerge dentro de la estela.

Respecto de los flujos externos, es de interés primordial el arrastre, la fuerza que el flujo
ejerce sobre el cuerpo en la direccidon del flujo. La sustentacion, que actda normal a la
direccién del flujo (se expondra el caso de los perfiles de ala que se presentara en un

apartado posterior de este capitulo). Se establecera el arrastre como C,, y la sustentacion

C, como un coeficiente de arrastre y un coeficiente de sustentacion adimensionales,
definidos como:

CD:ﬁ CL:ﬁ (29)
—pV~A —pV~A4
2p 2p

Donde A por lo regular es el area proyectada (sobre un plano normal a la direccién del
flujo) en los perfiles de ala el area se basa en la cuerda (figura 2.4).

El flujo alrededor de un cuerpo aerodinamico, donde la region separada es insignificante o
inexistente, proporciona elementos para estudiar con detalle las capas limite laminar y
turbulenta. Una capa limite que se desarrolla en una superficie aerodinamica plana, como
un perfil de ala suele ser lo bastante delgada como para poder despreciar la curvatura de
la superficie y tratar el problema como una capa limite que se desarrolla en una placa
plana con un gradiente de presion distinto de cero.

Es necesario analizar el flujo sobre una placa plana con gradiente de presién cero, una
vez que entendido ese concepto, se lograra entender la influencia de un gradiente de
presién. Si se determina el flujo en la capa limite de un cuerpo aerodinamico se puede
calcular el arrastre, ya que éste es un resultado del esfuerzo cortante y la fuerza de
presion que actuan sobre la superficie del cuerpo.

2.1.7 Separacion

Ocurre separacién cuando el flujo de corriente principal abandona el cuerpo y produce
una region de flujo separada, como se muestra en la figura 2.4. Cuando hay separacion
en un cuerpo aerodinamico cerca de la parte delantera de un perfil de ala, tal y como
sucede cuando es suficientemente grande el angulo de ataque (el angulo que el flujo
incidente forma con la cuerda una linea que conecta el borde posterior con la nariz) la
situacion de flujo se conoce como pérdida de sustentacion, la cual se muestra en la figura
2.4. La pérdida de sustentacion no es nada deseable en las aeronaves en condiciones de
crucero y favorece la aparicion de ineficiencias cuando ocurre en las aspas de una
turbina. Por otro lado, la pérdida se aprovecha para lograr el alto arrastre requerido para
aterrizar un avion, o en ciertas maniobras de aviones de exhibicidon. En el caso de los
cuerpos romos, la separacion es inevitable cuando el nimero de Reynolds es alto, y es
preciso entender su efecto.
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Punto de

Capa separacion

limite

(a)

figura. 2.4 Cuerpo aerodinamico en perdida

La posicion del punto de separacion depende en primer término de la geometria del
cuerpo: si el cuerpo tiene un cambio brusco de geometria, como en la figura 2.5, habra
separacion en el cambio brusco, o cerca éste, pero también ocurrira corriente arriba en la
superficie plana, como se muestra. Ademas, habra unién en algun punto, como puede
observarse.

Considerando el flujo en la superficie libre justo antes del escaldn de la figura 2.5. En la
figura 2.6 se amplifica la region cerca del punto de separacion delantero la coordenada y
es normal a la pared y la coordenada x se mide a lo largo de la pared. Corriente abajo del
punto de separacion la componente x de la velocidad cerca de la pared tiene la
direccion x negativa, de modo que en la pared du/0y debe ser negativo. Corriente arriba
del punto de separacion la componente x de la velocidad cerca de la pared tiene la
direccion x positiva, lo que obliga a que du/0y en la pared sea positivo. Por tanto, se
concluye que el punto de separacion se define como el punto en el que:

(Ou/oy), =0 (2.10)

ared

La separacion en la superficie plana ocurre cuando el flujo se esta aproximando a una
region de estancamiento donde la velocidad es baja y la presion es alta. A medida que el

flujo se acerca a dicha region la presion aumenta, es decir, ou/dy>0; el gradiente de

presion es positivo. Puesto que la separacién suele ser indeseable, un gradiente de
presiéon positivo es un gradiente de presién adverso, y uno negativo un gradiente de
presion favorable. En general, el efecto de un gradiente de presion adverso es una
disminucion de las velocidades en la direccidn de la corriente; si un gradiente de presion
adverso actua sobre una superficie a lo largo de una distancia suficiente, podria haber
separacion. Ademas de la influencia de la geometria y el gradiente de presion, algunos
otros parametros afectan la separacion.
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Punto de
separacion

Punto de
separacidén

Punto
de union

Punto de
separacion

figura 2.5 Separacion causada por cambios bruscos de geometria

Estos incluyen el niumero de Reynolds como parametro importante, mientras que la
aspereza de la pared, el nivel de fluctuacion de corriente libre (intensidad de las
perturbaciones que existen lejos de la frontera) y la temperatura de la pared tendra una
influencia menor pero a veces significativa, es decir, si un fluido pasa por un cuerpo que
esta sostenido rigidamente, el nivel de vibracién del sistema de soporte también influira
en el fendbmeno de separaciéon. Teniendo como ejemplo el flujo alrededor de una esfera;
si el numero de Reynolds es lo bastante bajo no habra separacion, para cuando el
numero de Reynolds aumenta hasta un valor especifico ocurre separacion en un area
pequefa en la parte de atras, esta area crecera mas y mas a medida que el numero de
Reynolds aumente hasta que al alcanzar un valor suficientemente alto dejara de notarse
un aumento adicional en el area de separacion. La capa limite antes de la separacion
seguira siendo laminar. Acontece un fendmeno interesante en la capa limite antes de que
la separacion se vuelva turbulenta, hay un desplazamiento repentino del punto de
separacion hacia la parte de atras de la esfera, lo que causa una reduccion sustancial en
el &rea de separacion y por tanto, en el arrastre.

Borde de
la capa limite Linea de corriente
de separacion
¥ I L - P
— -_

R

—_—

—_—

./
|~
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Punto de separacidn

u
oy

pared -

Regidn
separada

G

figura 2.6 Separacion de flujo de una superficie plana a causa de un gradiente de
presion adverso.

Este fendmeno se explica comparando el perfil de velocidad de una capa limite laminar
con el de una capa limite turbulenta. Al igual que en un flujo en una tuberia, el perfil
turbulento tiene un gradiente mucho mayor cerca de la pared (mucho mas grande que el
esfuerzo cortante de pared) y por ello el momentum del fluido cerca de la pared es
consideradamente mayor en la capa limite turbulenta. Para una geometria dada se
requiere una distancia mas grande con el fin de reducir a cero la velocidad cerca de la
pared y esto hace que el punto de separacion se mueva hacia atras.
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2.1.8 Perfil aerodinamico

La extensién de la regién de flujo separado detras de muchos de los objetos puede
reducirse o eliminarse dandole perfil aerodinamico o fuselado a la forma del cuerpo. El
objetivo del perfil aerodinamico es reducir el gradiente de presion adverso que
ocurre detras del punto de maximo espesor sobre el cuerpo. Esto retarda la
separacion de la capa limite y por ello reduce el arrastre de presion. Sin embargo, la
adicién de una seccion de la cola fuselada aumenta el area de la superficie del cuerpo
esto provoca el incremento del arrastre de friccidon superficial. La forma optima del perfil
aerodinamico es consecuentemente aquélla que produce el arrastre total minimo.

El gradiente de presion alrededor de una forma de “lagrima” (un cilindro con perfil
aerodinamico) es menos severo que el que se encuentra en torno a un cilindro de seccién
circular. El intercambio entre el arrastre de friccién y el de presion para este caso se
ilustra mediante los resultados presentados en la figura 2.7, de acuerdo con la figura, el
coeficiente de arrastre minimo es 0.02 (numero de Reynolds) que ocurre cuando el
espesor para la relacion de cuerda es 0.1. Este valor es aproximadamente 20 por ciento
del coeficiente de arrastre minimo para un cilindro circular del mismo espesor. En
consecuencia podria emplearse un tirante con perfil aerodinamico de cerca de 5 veces el
espesor de un tirante cilindrico, sin afectar el arrastre aerodinamico.

figura. 2.7 Coeficiente de arrastre sobre un tirante con perfil aerodinamico como una
funcion de la razén de espesores.

El espesor maximo (y por consiguiente la presion minima) para las formas mostradas en
la figura 2.7 se localiza aproximadamente al 25 por ciento de la distancia de la cuerda
desde el borde delantero. La mayor parte del arrastre sobre estas formas se debe a la
friccion superficial en las capas limite turbulentas en las secciones cénicas posteriores. El
interés por los perfiles aerodinamicos de bajo arrastre se incrementé durante la década de
los afios 30°s del siglo XX.

El National Advisory Committee for Aereonautics (N.A.C.A) de los Estados Unidos (desde
1958 se transforma en N.A.S.A, Agencia Nacional para la Aeronautica y el espacio)
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desarrollé varias series de perfiles aerodindamicos de “flujo laminar" para los cuales la
transicidon se ha retrasado hasta 60 o 65 por ciento de la longitud de cuerda a popa desde
la punta del perfil.

En la figura 2.8 se presentan la distribucién de presiéon y los datos de arrastre para dos
perfiles aerodinamicos simétricos de envergadura infinita y 15 por ciento de espesor a un
angulo de ataque cero. La transicion sobre el perfil aerodinamico convencional (NACA
0.015) toma lugar donde el gradiente de presién se vuelve adverso, en x/c = 0.13, cerca
del punto de espesor maximo. Por ello, la mayor parte de la superficie del perfil se cubre
con una capa limite turbulenta. El punto de espesor maximo se ha movido hacia la parte
mas amplia de el perfil aerodinamico (NACA 662-015) disefiado para flujo laminar. La
capa limite se mantiene en el régimen laminar mediante el gradiente de presién favorable
para x/c = 0.63. De tal modo, el grueso del flujo laminar C, = 0.0035 para esta seccion,

con base en el area del ala de avion, el coeficiente de arrastre basado en el area frontal
es cerca del 40 por ciento del correspondiente a las formas mostradas en la figura 2.8.

P = Pa
povi

Coeficiente da prasitn, Cp =

Seccidn de Bujo laminar, Oy = 0.0035

-08|-Re= Y=6x106 NACA 66,-015

0 02 04 06 08 10
Distancia admensional, xc

figura. 2.8 Distribuciones de presién teéricas a angulo de ataque cero para dos
secciones simétricas de perfil aerodinamico con relacion de espesor del 15%

Las pruebas en tuneles de viento especiales han mostrado que el flujo laminar puede
mantenerse hasta numeros de Reynolds de longitud muy altos cerca de 30 millones por
medio de formas apropiadas del perfil. En virtud de que tienen caracteristicas de arrastre
favorables, los perfiles aerodinamicos de flujo laminar se emplean en el disefio de las mas
modernas aeronaves subsonicas. Los avances recientes han posibilitado el desarrollo de
formas de bajo arrastre incluso mejores que las formas de la serie NACA 60. Los
experimentos han conducido al desarrollo de una distribuciéon de presidon que previene la
separacion en tanto se mantiene la capa limite turbulenta en una condicién que produce
una friccion superficial despreciable. Los métodos mejorados para calcular las formas del
cuerpo que producen una distribucion de presion deseada, llevan al desarrollo de formas
casi 6ptimas para tirantes gruesos con bajo arrastre.
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La reduccion del arrastre aerodinamico también es importante para aplicaciones de
vehiculos de carretera. El interés en la economia de combustibles ha brindado un
importante incentivo al equilibrio del comportamiento aerodinamico eficiente con el disefio
atractivo de los automdéviles. La reduccion del arrastre también se ha vuelto importante
para los autobuses y los camiones. Las consideraciones practicas limitan la longitud total
de vehiculos de carretera. Las colas totalmente aerodinamicas son impracticas al menos
para los autos de registro de velocidad terrestre. En consecuencia, no es posible alcanzar
resultados comparables a los de las formas 6ptimas de perfil aerodinamico. Sin embargo,
es posible optimizar tanto los contornos frontales como traseros dentro de las
restricciones dadas en la longitud total.

figura 2.9 Forma casi 6ptima para un tirante de arrastre.

2.1.9 Sustentacion

La sustentacion es la componente de la fuerza aerodinamica resultante, perpendicular al
movimiento del fluido. Como se establecié en el apartado de flujos externos el coeficiente
de sustentacion de representa por medio de la expresion

F.
C=7=
SV A, (2.11)

Los coeficientes de arrastre y sustentacién para un perfil aerodinamico son funciones
tanto del numero de Reynolds como del angulo de ataque, éste es el angulo entre la
cuerda del perfil aerodinamico y el vector de velocidad de la corriente libre. La cuerda de
un perfil aerodinamico es la linea recta que une la linea del espesor medio entre el borde
delantero del perfil aerodinamico y el borde posterior. Cuando el perfil aerodinamico tiene
una seccion simétrica, tanto la linea media como la linea de la cuerda son rectas, y
coinciden. Se dice que un perfil aerodinamico con linea media curva tendra alabeo.

El area en angulos rectos al flujo cambia con el angulo de ataque. En consecuencia, el
area de ala de avion Aa (la maxima area proyectada del ala), se emplea para definir los
coeficientes de sustentacion y arrastre para un perfil aerodinamico. Los datos de los
coeficientes de sustentaciéon y arrastre para perfiles de flujo convencional y laminar se
grafican en la figura 2.10 para determinado nimero de Reynolds , con base en la longitud
de la cuerda. Las formas de las secciones en la figura 2.8 se designan de la manera
siguiente:
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Convencirmal — 23015

2 30 15

L T— espesor de la seccién (15 por ciento)

localizacién del alabeo méximo (2 X 30 = cuerda del 15 por ciento)
coeficiente de sustentacion de disefio (2 X 0.2 = 0.3)
Flujo laminar — 66, — 215

6 6 » — 2 15
[

L espesor de la seccién (15 por ciento)
coeficiente de sustentacion de disefio (0.2)

coeficiente de sustentacion maximo para gradiente de
presion favorable (0.2)

“— localizaci6n de la presién minima(x/c =~ 0.6)

L designacion de la serie (flujo laminar)

figura 2.10 coeficientes de sustentacion y arrastre para perfiles de flujo convencional
Ambas secciones se alabean para producir sustentacion a un angulo de ataque cero.

Cuando se incrementa el angulo de ataque, los coeficientes de sustentacion aumentan
continuamente hasta que se alcanza un maximo. Aumentos adicionales en el angulo de

ataque producen una disminucion repentina en el C,. Se afirma que el perfil

aerodinamico a perdido sustentacion cuando C, se reduce de ese modo. La perdida de

sustentacion del perfil aerodinamico se genera cuando la separacién del flujo ocurre
sobre una mayor porcion de la superficie superior del perfil. Cuando aumenta el angulo
de ataque el punto de estancamiento retrocede a lo largo de la superficie inferior del
perfil. El flujo sobre la superficie superior debe acelerarse rapidamente en ese caso para
rodear la nariz del perfil aerodinamico. La presion minima se vuelve menor y su
ubicacién se mueve hacia delante sobre la superficie superior. Aparece un severo
gradiente de presion adverso siguiendo al punto de presion minima; por ultimo el
gradiente de presion adverso ocasiona que el flujp se separe por completo de la
superficie superior y que haya pérdida de sustentacién del perfil aerodinamico

El movimiento del punto de presion minimo vy la acentuacion del gradiente de presién
adverso son responsables del subito aumento del C, (coeficiente de arrastre) en la

seccion del flujo laminar, el cual es aparente en la figura 7.2. Este subito aumento se
debe a la temprana transiciéon del flujo de la capa limite laminar a turbulenta sobre la
superficie superior. Los aviones con secciones de flujo laminar se disefan para volar a
la velocidad de crucero en la regién de arrastre bajo.

En virtud de que las secciones de flujo laminar tienen bordes delanteros muy afilados,
pierden sustentacion a angulos menores de ataque que las secciones convencionales. El

coeficiente de sustentacion maximo posible C,,,,, siempre es menor en secciones de
flujo laminar.
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Las graficas de C, contra C, (llamadas diagramas polares de sustentacion-arrastre) se

emplean a menudo para presentar datos de perfiles aerodinamicos. En la figura 2.14 se
presenta una grafica polar para las dos secciones mencionadas. La relacion

., C - ., s
sustentacion/arrastre L c. se muestra en el coeficiente de sustentacion de diseno para
D

ambas secciones. Para un avion de masa determinada a velocidad fija, la potencia
requerida para vuelo horizontal es inversamente proporcional a la relaciéon
sustentacion/arrastre.

figura 2.11 Gossamer Condor

Las mejoras recientes en la modelacion y en las capacidades de cémputo han hecho
posible disefar secciones de perfil aerodinamico que generan un nivel alto de
sustentacion mientras mantienen uno bajo de arrastre. Los cédigos de célculo de capa
limite son utilizados con métodos inversos en el calculo del flujo potencial para generar las
distribuciones de presion y las formas de cuerpo resultantes que retrasan la transicion a la
posicion mas posterior posible. La capa limite turbulenta que sigue a la transicién se
mantiene en un estado de incipiente separacion con friccion superficial de casi cero
mediante la forma apropiada de la distribucién de presion. Estos perfiles aerodinamicos
disefiados por computadora se han empleado en carros de carreras para desarrollar una
sustentacion negativa muy alta (fuerza hacia abajo) y asi, mejorar la estabilidad a elevada
velocidad y el desempefio en las curvas. Se emplearon secciones aerodinamicas
especialmente disefiadas para operar a bajos niumeros de Reynolds en las alas y en la
hélice del “Gossamer Condor” accionado manualmente y ganador del premio Kremmer
figura 2.11.

Los datos presentados han sido para secciones, pedazos de perfiles aerodinamicos de
envergadura infinita los efectos de los extremos sobre las alas de tramo infinito reducen
la sustentacion y aumentan el arrastre. Las relaciones de sustentacion/arrastre que
pueden conseguirse en la practica son menores que las obtenidas de pruebas de
laboratorio para secciones de perfiles aerodinamicos. Los efectos de envergadura finita
pueden correlacionarse empleando la proporcién dimensional (ar ), definida como:

bZ
ar =-"~="— (2.11)
4,
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Donde A, ©s el area del ala del avién y b es la envergadura del ala. Para un avién

rectangular de envergadura b y cuerda c,

ar:izizé (2.12)
Ap bc ¢

La maxima razon de sustentacion arrastre L/D = CL/CD para una seccion moderna

de bajo arrastre puede ser tan alta como 400 para una dimension proporcional infinita.
Un planeador de alto desempefio podria tener aproximadamente una relacién

dimencional efectiva de ar ~ 40, un avion ligero tipico (ar ~12) podria tener S/A4 ~ 20

aproximadamente. Dos ejemplos de formas bastante pobres son los cuerpos de
sustentacion empleados para reingresar a la atmdsfera superior, los esquis de agua, que
son perfiles hidrodinamicos de baja proporcién dimensional.

La naturaleza ha sido consiente de los efectos de la proporciéon dimencional en el
desempeno aerodinamico. Los pajaros planeadores, como el albatros o el condor de
California tiene alas delgadas de larga envergadura. Las aves que deben maniobrar
rapidamente para cazar los buhos por ejemplo tienen alas de envergadura relativamente
cortas pero de gran area lo cual brinda una baja carga del ala ( relacién del peso y area
del ala) y por ello de alta maniobrabilidad. Un ala de envergadura finita lleva con ella un
sistema de vortices de estela, siempre que genera sustentacion. Los vortices de estela
resultan del flujo de fuga alrededor de las puntas del ala, desde la alta presién abajo
hasta la baja presién arriba del ala. Estos vértices pueden ser muy intensos vy
persistentes, y pueden presentar peligro 5 o 10 millas detras de un avion grande. Se
han medido velocidades del aire mayores que 200 mph en vértices de estela en
aviones grandes y pesados.

Es posible aumentar la proporcion dimensional efectiva para de una proporcion
dimensional geométrica determinada agregando una placa en el extremo o un ala
pequefa en la punta del ala. Una placa en el extremo puede ser una simple placa
unida a la punta, perpendicular ala envergadura del ala, como el aleron montado en la
parte posterior de un auto de carreras. Una placa en el extremo funciona bloqueando el
flujo que tiende a migrar de la region de alta presién debajo de la punta del avién a la
region de baja presion arriba de la punta cuando el ala esta produciendo sustentacion
cuando se afade la placa plana, se reduce la intensidad del vértice de la estela y el
arrastre inducido.

Ala finita

/ Velocidades
; miducidas de
‘oeflexion

& /l, " * ;1 1evia i

Niveles de presin %\Q\e "'
\C Vértice de estel
Qe

figura 2.12 Representacion esquematica del sistema del vortice de estela de un ala
finita
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Las alas pequehas son cortas, con contornos aerodinamicos que se ponen
perpendiculares a la punta del avién. Como una placa en el extremo, el ala pequefia
reduce la intensidad del sistema del vortice de estela y el arrastre inducido. El ala
pequefa también produce una pequefia componente de fuerza en la direccion de vuelo,
que tiene el efecto de reducir aun mas el arrastre total del avion. El contorno y el angulo
de ataque del ala pequefia se ajustan para brindar resultados optimos basados en las
pruebas del tunel de viento.

Las velocidades de deflexion hacia abajo inducidas sobre un ala de sustentacién reducen
el angulo efectivo de ataque, disminuyendo a su vez la sustentacion (con un angulo de
ataque geométrico fijo, el ala “ve” un flujo aproximadamente en la media de las
direcciones de flujo aguas arriba y aguas abajo). Para mantener la misma fuerza de
sustentacion, el angulo geométrico de ataque debe aumentarse. Esto provoca que el
arrastre aumente en comparacion con el caso de la proporcion dimensional infinita.

La teoria existente y los experimentos realizados han mostrado que las velocidades de
deflexién hacia abajo reducen el angulo efectivo de ataque en proporcién al coeficiente
de sustentacion. Comparado con una seccién de perfil aerodinamico el angulo

geométrico de ataque de un ala (a) debe incrementarse en:

Ao = =+ (2.13)

Para alcanzar el coeficiente de sustentacion de la seccién. Esto provoca un aumento en
el coeficiente de arrastre para el ala dado por:

2

ACAzCLAazQ (2.14)

mar

Este aumento en el arrastre debido a la sustentaciéon se denomina arrastre inducido.

La proporcion dimensional efectiva incluye el efecto de la forma del avién. Para la mayor
parte de las formas del ala de avion la proporcion dimensional efectiva esta dentro del
15 por ciento de la proporcién dimencional efectiva, el arrastre de un ala de envergadura
finita se convierte en:

C.

war

(2.15)

CD = CD,oo + CD,] = CD,oo +

donde CDOO es el coeficiente de arrastre de la seccion en CL, CAi es el coeficiente

de arrastre inducido en CL y ar es la proporcion dimencional efectiva del ala de
envergadura finita.

El arrastre sobre perfiles aerodinamicos surge de las fuerzas viscosas y de presion. El
arrastre viscoso cambia con el numero de Reynolds, pero solo ligeramente con el
angulo de ataque. Estas relaciones y cierta terminologia utilizada comunmente se
muestran en la figura 2.13.
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Arrastre (perti) total :.JI
-
Amastre de friccion | Amastede | (- Cuerposno sustentados
————— B |
superficial I presion |
|
Arastre total "
: -1
Armastre (forma) det perfi | Amastre inducido | Cuerpos
-———__—_—_—>— m ' I
Arastre defricion | Arrastre de
T Tsupeficial | presién |
|
figura 2.13

Una aproximacion util a la grafica polar de arrastre para un avion completo puede
obtenerse agregando el arrastre inducido al arrastre de sustentacion cero. El arrastre en
cualquier coeficiente de sustentacién se obtiene de

Co=Cout Cpr=Cpot C 2.16)

mwar

Donde CLO es el coeficiente de arrastre a sustentacién cero y ar es la proporcion

dimencional efectiva.

Los aviones pueden equiparse con perfiles aerodinamicos de bajo arrastre para
conseguir un funcionamiento excelente en condiciones de crucero. Debido a que en los
perfiles aerodinamicos delgados el coeficiente de sustentacién es bajo, es necesario
realizar un trabajo adicional para obtener velocidades de aterrizaje aceptablemente bajas.

En condiciones de vuelo de estado estable, la sustentacion debe ser igual al peso de
avion. Por tanto:

1 2
W:FL:CLEPVA (2.17)

La velocidad minima de vuelo se obtiene cuando CL = CL e al resolver para me

(2.18)

De acuerdo a la ecuacién la velocidad de aterrizaje minima puede reducirse
aumentando CLmaXo el area del ala. Para lo cual se cuenta con dos técnicas basicas
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para controlar estas variables a saber: secciones del ala de geometria variable (uso de
alerones) y técnicas de control de la capa limite.

Los alerones son partes moviles del borde posterior de un ala que pueden extenderse
durante el aterrizaje y el despegue para aumentar el area efectiva del ala. Los efectos en
la sustentacién vy el arrastre de dos configuraciones tipicas de alerones se muestran en
la figura 2.14, como el caso del perfil aerodindamico NACA 23012. El coeficiente de
sustentacion maximo para esta seccion se incrementa a 1.2 en condicion limpia a 3.48
con alerones de doble hendidura. De acuerdo con la ecuacion 2.18 la reduccidn
correspondiente en la velocidad de aterrizaje seria del 34 por ciento.

La figura 2.14 muestra que el arrastre de la seccién aumenta de manera sustancial
mediante dispositivos de alta sustentacion. De acuerdo a la figura 2.14, el arrastre de la

seccion (7, ((C',=0.28) con alerones de doble hendidura es aproximadamente

5 veces mayor que el arrastre de seccion a C’Lmx (CDzO.OSS) para el perfil
aerodinamico limpio. Debe agregarse el arrastre inducido debido a la sustentacién al
arrastre de la seccidn para obtener el arrastre total. Debido a que el arrastre inducido es
2
C.

ACD ~ CL Aa ~

mar
abruptamente a velocidades bajas del avion. A velocidades cercanas a la perdida de
sustentacion del avion, el arrastre puede aumentarse lo suficiente para superar el
empuje disponible de los motores.

. 2 .y
proporcional a CL de la ecuacion el arrastre total aumenta
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figura 2.14 Efecto de alerones sobre las caracteristicas aerodinamicas de la seccién del
perfil aerodinamico

2.1.10 Formas aerodinamicas
Para que el flujo que circunda un objeto romo permanezca unido a la superficie de dicho
cuerpo como un cilindro o una esfera, debera penetrar en regiones de presién cada vez

mas alta a medida que avance hacia el punto de estancamiento trasero. Si el nUmero de
Reynolds es lo bastante alto (Re> 10) el flujo de capa limite lento cerca de la superficie
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no alcanza a llegar a la regién de alta presion cerca del punto de estancamiento trasero,
asi que se separa del objeto.

Las formas aerodinamicas reducen la presion atras del objeto, a fin de que el flujo lento
cerca de la superficie pueda penetrar en una region de presién un poco mas alta. Es
posible que el fluido no alcance a llegar hasta el borde posterior del objeto aerodinamico,
pero la regién de separacion se reducird a un porcentaje pequeno de la regién separada
inicial del objeto romo. El angulo incluido en el borde posterior no debe ser mayor de unos
20 grados, pues de lo contrario la region de separacion sera demasiado grande y se
anulara el efecto del fuselado.

Cuando se fusela o se hace aerodinamico un cuerpo, su area superficial aumenta
considerablemente. Esto elimina la mayor parte del arrastre por presion pero aumenta el
arrastre por esfuerzos cortantes en la superficie. Para disminuir el arrastre, se debe
minimizar la suma del arrastre por presién y el arrastre por cortantes. Por consiguiente, el
cuerpo fuselado no puede ser tan largo que el arrastre por cortantes sea mayor que el
arrastre por presion mas el arrastre por cortantes para un cuerpo mas corto.

Cabe sefalar que otra ventaja del fuselado es que casi siempre se elimina el
desprendimiento periédico de vortices. Las vibraciones producidas por el desprendimiento
de vortices suelen ser indeseables, asi el fuselado no solo reduce el arrastre sino que
también elimina las vibraciones.

2.1.11 Sustentacion y arrastre en perfiles de ala

Como se expuso con antelacion, ocurre separacién en un cuerpo romo como un cilindro,
a causa del intenso gradiente de presién adverso que hay en la capa limite detras del
cuerpo. Un perfil de ala es un cuerpo fuselado (aerodinamico) disefiado para reducir el
gradiente de presion adverso de modo que no haya separacién, normalmente con un
angulo de ataque pequefio. Como se muestra en la figura 2.15. Si no hay separacién, el
arrastre se debera primordialmente al esfuerzo cortante en la pared, que se debe a
efectos viscosos en la capa limite.

En un perfil de ala la capa limite es muy delgada, por lo que se puede despreciar al
calcular el campo de flujo (el patrén de lineas de corriente y la distribucién de presion)
alrededor del perfil. Al ser tan delgada la capa limite, su existencia casi no afecta la
presion sobre la pared. Por tanto se puede aproximar la sustentacion sobre un perfil de
ala integrando la distribucién de presion sobre la pared dada por la solucién para flujo no
Vviscoso.

Capa limite
v ¢ = cuerda
R o = angulo
/ = de ataque
—Flujo no ) - S
| e — —
—
— _m\“\-‘\‘

figura. 2.15 Flujo alrededor de un perfil de ala
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Se puede predecir el arrastre sobre un perfil de ala despejando de las ecuaciones de la
capa limite (ecuaciones de Navier-Stokes simplificadas) el esfuerzo cortante sobre la
pared, y realizando la integracion apropiada. Es preciso conocer el campo de flujo no
viscoso para poder resolver las ecuaciones de la capa limite porque se necesitan el
gradiente de presion en la pared y la velocidad de flujo no viscoso en la pared como datos
para despejar el flujo de capa limite.

Para los perfiles de ala se utiliza un area proyectada, el area de plano, que es la cuerda
“c” (figura 2.15) multiplicada por la longitud L del perfil de ala. Entonces, los coeficientes
de arrastre y de sustentacién como se habia expuesto se definen asi:

c,- o - T 219
Ep[/ch EszcL

En la figura 2.16 se dan los coeficientes de sustentacién y arrastre para un perfil de ala
representativo. En los perfiles de disefio especial el coeficiente de arrastre puede
reducirse hasta 0.0035, pero el coeficiente de sustentacién maximo baja cerca de 1.5. El
coeficiente de sustentacién de disefio (condiciones de crucero) es de alrededor de 0.3 que
estd cerca de la condicién de coeficiente de arrastre minimo. Esto corresponde a un
angulo de ataque de unos 2 grados, lejos de la condicion de perdida que se encuentra
en los16 grados geométricos.

Los perfiles de ala convencionales no son simétricos, por ello tienen un coeficiente de
sustentacion positivo con angulo de ataque de cero. La sustentaciéon es directamente
proporcional al angulo de ataque pero se aparta de la funcion de linea recta justo antes
de entrar en perdida. El coeficiente de arrastre, no tiene relacion lineal con el angulo de
ataque, para despegar y aterrizar a velocidades relativamente bajas es necesario lograr
coeficientes de sustentacién significativamente mas altos que el maximo de 1.7 de la
figura 2.16

Perfil de ala
convencional

Pérdida 14 -

C1of

Perfil de ala
de disefo especial

a o L L1 ®) o

[ Cn

figura 2.16 Coeficientes de sustentacién y arrastre para un perfil de area
. 6
convencional con  Re=]" ~9x]()
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Si se debe aceptar un coeficiente de sustentacion relativamente bajo, es preciso agrandar
el area ¢ x L (cuerda por longitud del ala). Se separan alerones de una seccién de cada
perfil de ala, con lo que aumenta la cuerda, y también se aumenta el angulo de ataque del
aleron. Se utilizan ranuras para hacer pasar aire a alta presion desde la parte inferior
hacia el flujo de capa limite, con momentum relativamente bajo, de la parte superior como
se muestra en la figura 2.14, esto evita que haya separacién en el aleréon y mantiene una
sustentacion alta. El coeficiente de sustentacién puede llegar a 2.5 con un alerén de una
sola ranura y a 3.2 con un alerén de ranura doble. En algunos aviones modernos puede
haber tres alerones en serie con tres ranuras, a fin de asegurar que la capa limite no se
separe de la superficie de arriba del perfil de ala.

La sustentacion total de un avién se obtiene principalmente con el perfil de ala. La longitud
efectiva del perfil de ala al calcular la sustentacion se toma como la distancia de punta a
punta, la envergadura, ya que el fuselaje actua para producir la sustentacion en la seccion
media del perfil de ala. El calculo del arrastre debe Incluir el esfuerzo cortante que actua
sobre el perfil de ala, el fuselaje y la seccién de la cola.

El coeficiente de arrastre es basicamente constante en los perfiles de ala cuando el
numero de Mach es de hasta 0.75. En ese punto ocurre una elevacion repentina hasta
que el numero de Mach alcanza la unidad. Posteriormente, el coeficiente de arrastre
disminuye lentamente. Los aviones vuelan a M <0.75 o bien a M> 1.5, a fin de evitar los
altos coeficientes de arrastre cerca de M = 1.

Resulta util usar perfiles de ala inclinados hacia atras porque es la componente de
velocidad normal al borde de ataque del perfil de ala la que debe usarse para calcular el
numero de Mach. Las velocidades de crucero a M = 0.8 con alas inclinadas hacia atras
son comunes. Cabe sefalar, que el consumo de combustible depende de la potencia
requerida, y la potencia es la fuerza de arrastre multiplicada por la velocidad; por tanto, el
consumo de combustible depende de la velocidad al cubo, suponiendo que todos los
demas parametros son constantes. Una velocidad mas baja implica un ahorro de
combustible a pesar de que los motores trabajan mas tiempo para recorrer una distancia
dada.

2.2 La mecanica de los materiales

La mecanica de los materiales es una rama de la mecanica que desarrolla las relaciones
entre las cargas externas aplicadas a un cuerpo deformable vy la intensidad de las
fuerzas internas que actuan dentro del cuerpo, otros nombres para este campo de
estudio son: resistencia de materiales y mecanica de los cuerpos deformables. Su
objetivo principal es determinar los esfuerzos, deformaciones unitarias y
desplazamientos en estructuras y sus componentes debido a las cargas que actuan
sobre ellos.

Entender el comportamiento mecanico es esencial para el disefio seguro de todo tipo de
estructuras, ya sean aviones, antenas, edificios, maquinas, motores, barcos. La estatica
y la dinamica tratan principalmente con las fuerzas y los movimientos de particulas y
cuerpos rigidos, la mecanica de los materiales examina los esfuerzos y deformaciones
unitarias dentro de los cuerpos reales, elementos de dimensiones finitas que se
deforman bajo la accion de una carga.
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2.2.1 Elementos teodricos a considerar

El objetivo del presente apartado no es indagar de forma exhaustiva el comportamiento
mecanico de los materiales, es el establecer ciertos elementos tedricos que participan
plenamente en el disefio de las estructuras de las aeronaves, estos elementos tedéricos
van desde definiciones simples hasta explicaciones que sin ser extensas buscan
explicar algunos temas significativos de la mecanica de los materiales, en lineas
posteriores se establecen definiciones de determinados temas pertenecientes a la
mecanica de los materiales.

1°. Cargas externas. Un cuerpo puede estar sujeto a varios tipos diferentes de cargas
externas, cualquiera de ellas podra ser clasificada ya sea como una fuerza sobre una
superficie 0 como una fuerza sobre la totalidad del cuerpo.

figura 2.17 Cargas externas en un cuerpo

2°. Fuerza sobre una superficie. Las fuerzas sobre una superficie son causadas por el
contacto directo de un cuerpo sobre la superficie de otro. Estas fuerzas estan
distribuidas sobre un area de contacto entre los cuerpos. Si esta area es pequena en
comparacion con el area de la superficie total del cuerpo, entonces la fuerza sobre la
superficie puede ser idealizada como una sola fuerza concentrada aplicada en un punto
del cuerpo. Sila carga sobre la superficie ésta aplicada a lo largo de un area angosta, la
carga puede ser idealizada como una carga distribuida linealmente W(s). Para este
caso la carga se mide como si tuviera una intensidad de fuerza / longitud a lo largo del
area Yy estaria representada graficamente como una serie de flechas o vectores a lo
largo de una linea.

figura 2.18 Fuerza sobre una superficie
( trasmision mediante anillo elastico flexible)
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3° Reacciones en los soportes. Las fuerzas de superficie que se desarrollan en los
soportes o puntos de apoyo entre cuerpos se llaman reacciones. Una manera posible
de determinar un tipo de reaccién en el soporte es imaginar al miembro conectado como
si se trasladara o girara en una direccién determinada. Si el soporte impide la traslacién
en una direcciéon dada, entonces se desarrolla una fuerza sobre el miembro en esta
direccién. Si impide la rotacién, se ejerce sobre el miembro un momento o par.

figura 2.19 Reacciones en los soportes de una viga

4°. Ecuaciones de equilibrio. El equilibrio de un cuerpo requiere de un balance de
fuerzas para impedir que el cuerpo se traslade a lo largo de una trayectoria recta, de
igual forma se requiere de un balance de momentos a fin de que el cuerpo no gire. Las
condiciones anteriormente expuestas se expresan matematicamente por las dos
ecuaciones vectoriales.

YF =0 (2.19)
XM,=0

Donde, ZXF representa la suma de todas las fuerzas que actian sobre el cuerpo, y
XM, eslasumatoria delos momentos de todas las fuerzas con respecto a cualquier

punto O dentro o fuera del cuerpo. Para lo cual se debe establecer un sistema de
coordenadas X, y, z con origen en el punto de origen O, donde los vectores de fuerza vy
de momento pueden ser resueltos en componentes a lo largo de los ejes de
coordenadas y las dos ecuaciones anteriores pueden escribirse en forma escalar como
seis ecuaciones:

XF.=0 2F =0 LF =0 (2.20)
SM.=0 ZM,=0 Z).=0

La carga sobre un cuerpo puede ser representada como un sistema de fuerzas
cooplanares. En este caso, las fuerzas estan situadas en el plano x-y para lo cual las
condiciones de equilibrio del cuerpo pueden ser especificadas por tres ecuaciones
escalares de equilibrio
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SF. =0
SF,=0 (2.21)
SM,=0

En este caso, el punto O es el origen de las coordenadas, los momentos estaran
dirigidos a lo largo de eje z, perpendicular al plano que contiene las fuerzas.

La aplicacion satisfactoria de las ecuaciones de equilibrio requiere de una completa
especificacion de todas las fuerzas conocidas y desconocidas que actuan sobre el
cuerpo. La mejor manera de explicar estas fuerzas consiste en trazar un diagrama de
cuerpo libre.

figura 2.20 Cargas actuando sobre un cuerpo

5°. Cargas internas. Una de las aplicaciones de la estatica en el presente trabajo es el
analisis de problemas relacionados con la mecanica de los materiales orientado a
determinar la fuerza y el momento resultantes que actuan dentro de un cuerpo, y que
son necesarios para mantener a un cuerpo unido cuando este se encuentra sujeto a
cargas externas. Para obtener las cargas internas que actuan sobre una region dada en
el interior de un cuerpo es necesario utilizar el método de secciones, el cual contempla
realizar un corte imaginario a través de la region que va a ser analizada, las dos partes
del cuerpo se separan y se traza un diagrama de cuerpo libre de una de las partes, en el
caso de piezas largas y esbeltas, barras y vigas, la seccidn a ser considerada se toma
perpendicular al eje longitudinal de la pieza, llamada seccion transversal.

6°. Fuerza normal (Nz). Actia perpendicularmente al area. Esta fuerza se desarrolla
cuando las cargas externas tienden a empujar a los dos segmentos del cuerpo o a tirar
de ellos.

7°. V es la fuerza cortante. Puede determinarse a partir de sus dos componentes
usando la suma vectorial. La fuerza cortante se halla en el plano del area y se desarrolla
cuando las cargas externas tienden a causar que los dos segmentos del cuerpo en
analisis se deslicen uno sobre otro.
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8°. T, Es el momento de torsion o par de torsién. Se desarrolla cuando las cargas
externas tienden a torcer un segmento del cuerpo con respecto de otro.

9°. M es el momento flexionante. Se determina apartir de la suma vectorial de dos
componentes. El momento flexionante es causado por las cargas externas que tienden
a doblar al cuerpo con respecto a un eje que esta en el plano del area.

2.2.2 Esfuerzo

La deformacion de un cuerpo bajo la accién de una carga esta relacionada con la
distribucion de la fuerza interna. Respecto de ésta deformacion se debe tener en
consideracion que los materiales son continuos, es decir, que constata de una
distribucion de materia continua y uniforme que no tiene huecos, en lugar de estar
compuesta de un numero finito de atomos. Ademas el material debe ser cohesivo, lo cual
significa que todas las porciones de el estan conectadas entre si, en lugar de tener
roturas, grietas, o separaciones.

Ahora considerando un area de tamano infinitesimal AA la distribucion de fuerza que
actla sobre esa area estara compuesta de un numero infinito de fuerzas, cada una de
ellas actuando en un punto especifico del area, con forme esta reduce su tamafio
acercandose a cero, asi también los hace la fuerza AF y sus componentes, teniendo
como consecuencia que el cociente de la fuerza entre el area tienda al infinito. Este
cociente se llama esfuerzo, y describe la intensidad de la fuerza interna sobre un
plano especifico que pasa por un punto.

El esfuerzo normal es la intensidad de la fuerza, o fuerza por unidad de area, que actua
normal a AA se define como el esfuerzo normal, llamado o (sigma). Cuya expresién
matematica es:

A
o = lim F u
AM—-0 A4

(2.22)

Si la fuerza normal o esfuerzo *“tira” del area elemental AA como se muestra en la
figura 2.22, ésta se conocera como un esfuerzo de tension, mientras que si “empuja”
sobre AA sele llamara esfuerzo de compresion.

figura 2.21
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2.2.3 Esfuerzo normal

Los conceptos fundamentales de la mecdanica de los materiales son el esfuerzo y la
deformacién unitaria. Estos conceptos se observan claramente si se toma como ejemplo
una barra prismatica sometida a fuerzas axiales.

Puntal del tren de aterrizaje — d_‘ vl

Barra de arrastre

figura 2.22 Miembros estructurales sometidos a cargas axiales

La barra de arrastre de la figura 2.22 es un ejemplo de un miembro estructural sometido a
tension, del cual se puede aislar un segmento de ella como cuerpo libre (figura 2.23). Al
analizar el diagrama de cuerpo libre se desprecia el peso de la barra y se considera que
las unicas fuerzas activas son las fuerzas axiales P en los extremos La longitud inicial
de la barra se denota con la letra L y el incremento de la longitud con la letra 6 (delta).

Los esfuerzos internos de la barra quedan expuestos haciendo un corte imaginario a
través de la barra. Como esta seccién se toma perpendicularmente al eje longitudinal de
la barra, (seccién transversal) aislando la parte izquierda de la seccién transversal como
cuerpo libre, se observa que en el fragmento restante de la derecha la accion de la fuerza
distribuida en forma continua que actia sobre la seccién transversal.

La intensidad de la fuerza (la fuerza por area unitaria) es el esfuerzo denotado por la
letra griega o . La fuerza axial P que actua en la seccion transversal es la resultante de
esfuerzos distribuidos en forma continua.

Si los esfuerzos estan distribuidos uniformemente sobre la seccion transversal del
elemento su resultante es la intensidad o multiplicada por el area A de la seccion
transversal del elemento, de lo que se obtiene la siguiente expresion para la magnitud
de los esfuerzos.

o=P/A4 (2.23)

Esta ecuacion da la intensidad del esfuerzo uniforme en una barra prismatica cargada
axialmente de seccién transversal arbitraria. Como anteriormente de defino: cuando la
barra es estirada por las fuerzas P , los esfuerzos son esfuerzos de tensién, si se
interviene el sentido de las fuerzas ocasionando que la barra sea comprimida, se
obtienen los esfuerzos de compresion. Debido a que los esfuerzos actian en una
direccién perpendicular a la superficie cortada (figura 2.23 b), se llaman esfuerzos
normales. Asi los esfuerzos normales pueden ser de tension o de compresion, para este
caso la convencién de signos define los esfuerzos de tension como positivos y los
esfuerzos de compresién como negativos.
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B =
e
s

(b)

figura 2.23 Barra cargada axialmente

2.2.4 Deformacion unitaria normal

El alargamiento 6 es el resultado acumulativo del alargamiento de todos los
elementos del material en todo el volumen de la barra, por lo que el alargamiento de un
segmento de la barra es igual a su longitud dividida entre la longitud total y multiplicada
por el alargamiento total. Por tanto, una unidad de longitud de la barra tendra un
alargamiento igual a 1/L veces. Esta cantidad se denomina alargamiento por unidad de

longitud, o deformacion unitaria, y se representa con la letra ¢ la cual se calcula
mediante la expresién
o
E=— (2.23)
L

Si la barra esta en tension, la deformacion unitaria se llama deformacion unitaria a
tension, que representa un alargamiento o estiramiento del material. Si la barra esta en
compresion, la deformacion unitaria es una deformacién unitaria en compresion vy la
barra se acorta. En términos generales, la deformacién unitaria a tensién se considera
positiva y la deformacion unitaria a compresion, negativa. La deformacién unitaria ¢ se
llama deformacion unitaria normal porque ésta asociada con esfuerzos normales.

2.2.5 Esfuerzo normal promedio en una barra cargada axialmente

Los miembros estructurales o mecanicos largos y esbeltos, estan sujetos a cargas
axiales que usualmente estan aplicadas en los extremos de la pieza. Para el analisis
de estos elementos se desprecia el peso de la barra y se secciona como se muestra en
la figura 2.24 entonces, para el equilibrio del segmento la fuerza interna resultante que
actua sobre la seccion transversal debe ser de igual magnitud, de direccién opuesta vy
colineal con lafuerza que actia en el extremo de la barra.
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Antes de determinar la distribucién del esfuerzo promedio que actua sobre la seccion
transversal de una barra, es necesario plantear algunas hipotesis que sirvan de
simplificacién con respecto a la descripcion del material y la aplicacién especifica de la
carga. Asi, el analisis dependera de que la barra permanezca recta tanto antes como
después de ser aplicada la carga, y también, la seccién transversal debera permanecer
plana durante la deformacion, esto es, durante el tiempo en que la barra cambia su
volumen y formas. Si esto ocurre, entonces las lineas horizontales y verticales trazadas
en forma de rejilla sobre la barra en la figura 2.23 deberan deformarse uniformemente
cuando la barra esté sujeta a la carga. No se consideraran regiones de la barra cercanas
a sus extremos, en donde la aplicacion de cargas externas puede causar distorsiones
locales. En vez de esto se considera sélo la distribucion del esfuerzo en la seccién media
de la barra.

La deformacién uniforme ocurre siempre y cuando P sea aplicada a lo largo del eje
centroidal de la seccidn transversal. También, la deformacién uniforme de la barra ocurrira
si se supone que el material es homogéneo e isotropico. Un material homogéneo tiene las
mismas propiedades fisicas y mecanicas en todo su volumen, un material isotropico tiene
esas mismas propiedades en todas direcciones. Muchos materiales de ingenieria son
aproximadamente homogéneos e isotropicos. Los materiales anisotrépicos tienen
propiedades diferentes en direcciones diferentes, si la anisotropia esta en una direccion
especificada a través del material, también se deformara uniformemente cuando se
someta a una carga axial.

P

Carga interna

I
|

(a) (b)

Carga externa

Region de
deformacion
uniforme

de la barra

P
(c

)

figura 2.24 Deformacion en una barra cargada axialmente
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2.2.6 Distribucién del esfuerzo normal promedio

Si una barra esta sujeta a una deformacion uniforme
constante, puede suponerse que esta deformacion es
causada por esfuerzo normal constante, el cual ésta
uniformemente distribuido en el area de la seccidn
transversal de la barra figura 2.25. Puesto que cada area
AA de la seccion transversal ésta sujeta a una fuerza,
entonces la suma de estas fuerzas que actian sobre toda el
area de la seccion transversal debe ser equivalente a la
fuerza interna resultante P en la seccion. Si hacemos que
AA — dA y, por lo tanto que AF — dF entonces, puesto que
o es constante tendremos que: @

figura 2.25

F.=2F. y [dF =[cda

entonces P=c 4

(2.24)
Con lo que o=

NI

2.2.7 Esfuerzo normal bajo carga axial

En los términos cualitativos mas simples, el esfuerzo es la intensidad de la fuerza. Un
cuerpo debe ser capaz de soportar la intensidad de una fuerza interna; si no es asi, el
cuerpo puede romperse o deformarse excesivamente. La intensidad de una fuerza
(esfuerzo) es la fuerza dividida entre el area sobre la cual se distribuye la fuerza. Asi:

Fuerza
Esfuerzo=———
fuerzo=—-" (7 95)

Las fuerzas mostradas en la figura 26.2 son colineales con el eje centroidal de la barra de
argolla y producen una carga de tension en la barra. Estas fuerzas se llaman fuerzas
axiales. Cuando la barra de argolla se corta con un plano transversal, como el plano a-a
de la figura 2.26, se puede dibujar un diagrama de cuerpo libre de la mitad inferior de la
barra como se muestra en la figura 2.27. El equilibrio de esta parte de la barra se obtiene
con una distribucion de fuerza. Interna que se desarrolla en la seccion transversal
expuesta. Esta distribucidon de fuerza interna tiene unaresultante /' que es normal ala
superficie expuesta, es igual a P en magnitud, y tiene una linea de accion que es
colineal con la linea de accién P. Una intensidad promedio de la fuerza interna o
esfuerzo normal promedio O ... enla seccion transversal, puede calcularse como:
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F

G rom =
rem 4 (2.26)

Donde F es la magnitud de la fuerza interna FF y A es el area de la seccion
transversal de la barra; o es el esfuerzo normal. Se emplea el signo positivo para denotar
un esfuerzo normal de tensién ( miembro a tension) y el signo negativo para indicar un
esfuerzo normal de compresién (miembro a compresion).

figura 2.26 Barra sometida a carga en tension

Considerando una pequefa area AA en la seccion transversal expuesta de la barra y
sea que AF represente la magnitud de la resultante de las fuerzas internas transmitidas
por ésta area pequena (figura 2.27 b). La intensidad promedio de la fuerza interna que
transmite el area AA se obtiene al dividir AF entre AA. Si se supone que las fuerzas
interna transmitidas por la seccion tiene una distribuciéon continua, el area A4 puede
hacerse cada vez mas pequefa y aproximarse Yy acercarse a un punto en el limite en la
superficie expuesta. La fuerza AF correspondiente también se hace cada vez mas
pequena. El esfuerzo sobre la seccion transversal hacia el cual converge A4 se
establece como:

AF

c=lim — 2.27
lim o, (2.27)

En general, el esfuerzo o para un punto dado en una seccion transversal de una barra
sujeta a carga axial no sera el mismo que el esfuerzo promedio calculado al dividir la
fuerza I entre el area A de la seccion transversal. Sin embargo para los miembros
largos y esbeltos sujetos a cara axial como los que se encuentran en armaduras y
estructuras similares, generalmente se supone que los esfuerzos normales tienen una
distribucion uniforme excepto en la vecindad de los puntos de aplicacién de las cargas.
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(@) (b)

figura 2.27 Seccion transversal de una barra sujeta a carga axial

2.2.8 Esfuerzo cortante en conexiones

Las cargas aplicadas a una estructura o maquina generalmente se transmiten a los
miembros individuales a través de conexiones que emplean remaches, pernos, seguros
clavos o soldadura. En todas estas conexiones, uno de los esfuerzos inducidos mas
significantes es el esfuerzo cortante. En la conexion de perno y seguro mostrada en la
figura 2.28 se visualiza el concepto de esfuerzo cortante.

figura 2.28 conexion de perno y seguro

El método por el cual se transfieren cargas de un miembro de la conexién a otro es por
medio de una distribucion de fuerza cortante (interna) en una seccién transversal del
perno o seguro empleados para efectuar la conexion. En la figura 2.29 se muestra un
diagrama de cuerpo libre del miembro izquierdo de la conexion de la figura 2.28 en este
diagrama, se observa un corte transversal a través del perno, y la proporcién inferior del
perno permanece en contacto con el miembro izquierdo. La distribucion de fuerza cortante
en la seccion transversal del perno ha sido reemplazada por una fuerza cortante
resultante V. Ya que se emplea solamente una secciéon transversal del perno para
efectuar la transmision de carga entre los miembros, se dice que el perno se encuentra a
cortante simple; por lo tanto, el equilibrio requiere que la fuerza cortante resultante V' sea
igual a la carga aplicada.

e

figura 2.29 Corte transversal a través del perno

En la figura 2.30 se muestra un diagrama de cuerpo libre para la barra de argolla roscada
del extremo derecho de la conexion de la figura 2.28 en este diagrama se observan dos
cortes transversales a través del perno, mientras que la parte media del perno permanece
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en contacto con la barra de argolla. En este caso, se emplean dos secciones
transversales del seguro para efectuar la transmisién de carga entre miembros de la
conexion y se dice que el seguro se encuentra a cortante doble. Como resultado, el
equilibrio requiere que la fuerza cortante V' en cada seccién transversal del seguro sea
igual a la mitad de la carga aplicada.

T 7 T iE—

figura 2.30 Diagrama de cuerpo libre para la barra de argolla roscada

De la definicion de esfuerzo dada por la relacion 2.25 el esfuerzo cortante promedio (7)
para la seccion transversal del perno del seguro puede calcularse como:

14
Ty = (2.28)

Donde V' es la magnitud de la fuerza cortante y A es el area transversal del perno o del
seguro.

El esfuerzo en un punto en la seccién transversal del perno o del seguro puede obtenerse
usando el mismo tipo de proceso de limite que se uso para obtener la ecuacién 2.27 para
calcular el esfuerzo normal en un punto. Asi,

. AV
T= llmAA_>0 E (229)

El esfuerzo cortante verdadero para cualquier punto en particular y el esfuerzo cortante
mMAaximo en una seccion transversal son diferentes.

2.3 Conceptos de resistencia de materiales

De la misma forma en que inicio la seccion anterior en el presente apartado se dedican
algunos parrafos para definir aquellos conceptos que se han considerado fundamentales
en el disefio de estructuras y de elementos estructurales, las barras cargadas axialmente
son elementos estructurales fundamentales de disefo, la distribucion de fuerzas y la Ley
de Hooke son conceptos tedricos que deben ser contemplados al trabajar con la
mecanica y resistencia de los materiales, por lo anterior las lineas siguientes buscan
explicar de forma sencilla estos y algunos otros conceptos.

2.3.1 Barra cargada axialmente
Retomando el ejemplo del apartado 2.2.3, se indico que para que haya equilibrio estatico,
las magnitudes de las fuerzas deben ser iguales. Si estan dirigidas en sentido de alejarse

de la barra, se dice que esta esta sometida a traccién mientras que si actian hacia la
barra, existe un estado de compresién. En la figura 2.31b estan representados los dos
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casos. Bajo la accion de estas dos fuerzas aplicadas se originan otras fuerzas internas
dentro de la barra, que pueden estudiarse imaginando un plano que la corte en un punto
cualquiera y sea perpendicular a su eje longitudinal. En la figura 2.31a se designa este
plano por a-a. El plano no debera estar demasiado cerca de ninguno de los extremos de
la barra. Al retirar la parte de barra situada a la derecha del plano, como en la figura
2.31b, debera sustituirse por el efecto que ejerce sobre la parte izquierda. Por este
procedimiento de considerar el corte por un plano, las fuerzas que eran internas
originalmente se convierten en externas respecto a la parte de cuerpo que queda. Para
que exista equilibrio en la parte de la izquierda, este efecto debe ser una fuerza horizontal
de magnitud P, aunque esta fuerza que actia normalmente a la secciéon a - a es, en
realidad, la resultante de las fuerzas repartidas que actuan en dicha seccion en sentido
perpendicular a ella.

3 < —

BARRA A TRACCION (a)

e

BARRA A COMPRESION {b)

figura 2.31

2.3.2 Distribucion de las fuerzas resistentes

La distribucidon de fuerzas no se da de forma uniforme en la barra, a consecuencia de la
orientacion caprichosa de los granos cristalinos de los que esta se compone. El valor
exacto de la fuerza que actua en cada elemento de la seccion transversal es funcion de la
naturaleza y la orientacién de la estructura cristalina en ese punto, pero para el conjunto
de la seccion la hipétesis de una distribucién uniforme da una exactitud aceptable desde
el punto de vista de la ingenieria.

2.3.3 Tensiéon normal

La intensidad de la fuerza normal por unidad de superficie se llama tension normal y se
mide en unidades de fuerza por unidad de superficie, (kg/cm?). En ocasiones se utiliza la
expresion tension total para expresar la fuerza resultante axial en kilogramos. Si las
fuerzas aplicadas a los extremos de una barra son tales que ésta estda sometida a
traccion, se establecen tensiones de traccion en la misma; si esta sometida a compresion
tenemos tensiones de compresion. Es esencial que la linea de aplicacion de las fuerzas
pase por el centro de cada seccidn transversal de la barra.

2.3.4 Deformacién normal (¢)
La deformacién normal & es el cociente de la relacion existente entre el alargamiento
total de un elemento A4 y una longitud patron L, resumiendo ¢ =L/A de esta relacion

se observa que la deformacion es el cociente y debido a que éste se expresa en
centimetros sobre centimetros, se obtiene una expresion adimensional.
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2.3.5 Curva Esfuerzo-deformacion.

Cuando se aumenta gradualmente la carga axial por incrementos de carga en una
probeta de ensayo, se mide el alargamiento de la longitud patron para cada incremento,
continuando de este modo hasta que se produce la rotura de la muestra. Conociendo el
area original de la seccion transversal de la probeta puede obtenerse la tensién normal,
representada por o para cada valor de la carga axial empleando la relacién:

(2.29)

NI

Donde P representa la carga axial en kilogramos o libras y A el area primitiva de la
seccion transversal. Con varios pares de valores de la tension normal o y de la
deformacién normal & se ha representado graficamente los datos experimentales
tomando estas cantidades como ordenadas y abscisas, respectivamente. De lo cual se
obtiene un diagrama tension-deformacion del material para este tipo de carga. Este
diagrama puede adoptar numerosas formas; en la figura 2.32 se representan varios
graficos tipicos de materiales usados normalmente en ingenieria.

—
—

(@) (b) (c)

figura 2.32 Diagramas Esfuerzo-deformacion

2.3.6 Materiales ductiles y fragiles

Los materiales metalicos usados en la ingenieria se clasifican generalmente en ductiles y
fragiles. Un material ductil es el que tiene un alargamiento a traccién relativamente grande
hasta llegar al punto de rotura (por ejemplo, el acero estructural o el aluminio) mientras
que un material fragil tiene una deformacioén relativamente pequefa hasta el mismo punto.
Frecuentemente se toma como linea divisoria entre las dos clases de materiales un
alargamiento arbitrario de 0.05 cm/cm, (la fundiciéon y el hormigén son ejemplos de
materiales fragiles).
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2.3.7 Ley de Hooke

La relacion lineal entre el alargamiento de un elemento y la fuerza axial que produce
dicho fenémeno, fue observada por primera vez por Sir Robert Hooke en 1678 y fue
nombrada ley de Hooke. Para describir esta zona inicial del comportamiento del material,
se escribe:

o=Ee (2.30)

Donde FE representa la pendiente de la parte recta (OP) de la curva tension-deformacion
de la figura 2.32a.

2.3.8 M6dulo de elasticidad

Inicialmente, la deformacion es en esencia proporcional al esfuerzo y reversible, después
de eliminar el esfuerzo la deformacion desaparece. EI modulo de elasticidad (modulo de
Young) es la relacion entre el esfuerzo o y la deformacione.

£= % (2.31)

En los manuales aparecen tabulados los valores de E para diversos materiales usados
en la ingenieria. Para muchos de los materiales usados en la ingenieria el mdédulo de
elasticidad en compresion es casi igual al encontrado en traccion.

2.3.9 Propiedades mecanicas de los materiales

La curva tension-deformacion de la figura 2.32 se puede usar para determinar varias
caracteristicas de resistencia del material, como son::

12 Limite de proporcionalidad

A la ordenada del punto P (figura 2.31b) se le conoce por limite de proporcionalidad,
esto es, la maxima tension que se puede producir durante un ensayo de traccion simple
de modo que la tension sea funcion lineal de la deformacién. Para un material que tenga
la curva tensién-deformacién como la representada en la figura 2.31b no existe limite de
proporcionalidad.

22 Limite elastico

La ordenada de un punto que casi coincide con P se conoce por limite elastico, esto es,
la tension maxima que puede producirse durante un ensayo de traccidon simple de modo
que no haya deformacién permanente o residual cuando se suprime totalmente la carga.
Para muchos materiales son casi idénticos los valores numéricos del limite elastico y del
limite de proporcionalidad, por lo que a veces se consideran sindénimos. En los casos en
que es notoria la diferencia, el limite elastico es casi siempre mayor que el de
proporcionalidad.
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32 Limite elastico aparente o de fluencia.

A la ordenada del punto Y en el que se produce un aumento de deformacion sin aumento
de tension se le conoce por limite elastico aparente o limite de fluencia del material.
Cuando la carga ha aumentado hasta el punto Y, se dice que se produce fluencia.
Algunos materiales presentan en la curva tension-deformacion dos puntos en los que hay
aumento de deformacién sin que aumente la tension. Se les conoce por limites de fluencia
superior e inferior.

42 Modulo de resiliencia

El trabajo realizado en un volumen unidad de material cuando se aumenta una fuerza de
traccion simple gradualmente desde cero hasta un valor tal que se alcance el limite de
proporcionalidad del material, se define como maédulo de resiliencia. Puede calcularse por
el area bajo la curva tension-deformacion desde el origen hasta el limite de
proporcionalidad y se representa por la superficie rayada en la figura 2.32a. Asi, pues la
resiliencia de un material es su capacidad de absorber energia en la zona elastica.

52 Moédulo de tenacidad

El trabajo realizado en un volumen unidad de material cuando se aumenta una fuerza de
traccion simple gradualmente desde cero hasta el valor que produce la rotura, se define
como modulo de tenacidad. Puede calcularse por el area total bajo la curva tension-
deformacion desde el origen hasta la rotura. La tenacidad de un material es su capacidad
de absorber energia en la zona plastica del material.

62 Estriccion

La relacion entre la disminucién del area de la seccion transversal respecto a la primitiva
en la fractura, dividida por el area primitiva y multiplicada por 100 se llama estriccion. Hay
que observar que cuando actuan fuerzas de traccion en una barra disminuye el area de la
seccion transversal, pero generalmente se hacen los calculos de las tensiones en funcién
del area primitiva, como en el caso de la figura 2.32a las deformaciones se hacen cada
vez mayores, se mas interesante considerar los valores instantaneos del area de la
seccion transversal (que son decrecientes), con lo cual se obtiene la curva tension-
deformacién verdadera, que tiene el aspecto de la linea de trazos de la figura 30.2 (a).

72 Alargamiento de rotura
La relacion entre el aumento de longitud (de la longitud patrén) después de la fractura y la
longitud inicial, multiplicada por 100, es el alargamiento de rotura. Se considera que tanto

la estriccion como el alargamiento de rotura son medidas de la ductilidad del material.

82 Tension de trabajo

Frecuentemente, esta tension se determina simplemente dividiendo la tension en la
fluencia o rotura por un numero llamado coeficiente de seguridad
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92 Limite elastico convencional

La ordenada de la curva tension-deformacion para la cual el material tiene una
deformacién permanente predeterminada cuando se suprime la carga se llama limite
elastico convencional del material. Se suele tomar como deformacién permanente 0.002
a 0.003 cm por cm; pero estos valores son totalmente arbitrarios. En la figura 2.32b se ha
representado una deformacién permanente en el eje de deformaciones y se ha trazado la
recta OY paralela a la tangente inicial a la curva. La ordenada de Y representa el limite
elastico convencional del material, lamado a veces tension de prueba.

2.3.10 Coeficiente de dilatacion lineal

Se define como la variacién por unidad de longitud de una barra recta sometida a un
cambio de temperatura de un grado. El valor de este coeficiente es independiente de la
unidad de longitud, pero depende de la escala de temperatura empleada. Las variaciones
de temperatura en una estructura dan origen a tensiones internas del mismo modo que
las cargas aplicadas.

2.3.11 Relacion de Poisson

Cuando una barra esta sometida a una carga de traccién simple P se produce en ella un
aumento de longitud en la direccion de la carga, asi como una disminucion de las
dimensiones laterales perpendiculares a ésta. La relacion entre la deformacién en la
direccion lateral y la de la direccion axial se define como relaciéon de Poisson. La
representaremos por la letra griega v . Para la mayoria de los metales esta entre 0,25 y
0,35.

i< Longitud inicial >|

figura 2.33 La relacion de Poisson es
La relacién existente entre el aumento de longitud de una barra y el decremento de su
area transversal, ante la accion de una carga axial P.

2.3.12 Forma general de la ley de Hook
Se ha dado la forma simple de la ley de Hooke para traccién axial cuando la carga esta
totalmente segun una recta, esto es, es uniaxial. Se consider6 solamente la deformacién

en la direccion de la carga y se dijo que era

&= (2.31)

g
E
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En el caso mas general, un elemento de material esta sometido a tres tensiones normales
perpendiculares entre si acompafiadas de tres deformaciones respectivamente.
Superponiendo las componentes de la deformacion originada por la contraccion lateral
debida al efecto de Poisson a las deformaciones directas, obtenemos el enunciado
general de la ley de Hooke:

ey’:7[ay_lu((7x+02)] (232)

2.3.13 Clasificacion de los materiales

Existen diversas clasificaciones de los materiales, algunas de ellas basadas en la
estructura atdbmica de los materiales, sin embargo es del intereses de este apartado
describir la clasificacion de los materiales respecto de sus propiedades elasticas:

Material homogéneo, que tiene las mismas propiedades elasticas (E,) en todos los
puntos del cuerpo.

Material isétropo, que tiene las mismas propiedades elasticas en todas las direcciones
en cada punto del cuerpo. No todos los materiales son is6tropos. Si un material no tiene
ninguna clase de simetria elastica se llama anisé6tropo o, a veces aeolotropico. En lugar
de tener dos constantes elasticas independientes (E. x ) como un material isétropo, esta
sustancia tiene 21 constantes elasticas. Si el material tiene tres planos de simetria
elastica perpendiculares entre si dos a dos se dice que es ortotropico, en este caso el
numero de constantes independientes es 9.

2.4 Cargas de disefo, esfuerzos admisibles y factor de seguridad

En el disefio de elementos mecanicos se debe seleccionar cuidadosamente el material y
dimensiones de un miembro para que este realice la funcion especificada sin fallar. La
falla se define como el estado o condiciéon en la cual un miembro o estructura ya no
funcionan como debe ser. En este punto varios tipos de falla ameritan un analisis. La falla
elastica se presenta como resultado de una deformacién eldstica excesiva (un puente
puede flexionarse elasticamente bajo el trafico hasta un punto que puede producir
incomodidad para los pasajeros de un vehiculo). En forma similar, una parte de maquina
de ajuste fino puede deformarse lo suficiente bajo la carga para impedir la operacién
apropiada de la maquina. Cuando una estructura esta disefiada para evitar la falla
elastica, la rigidez del material, indicada por el modulo de Young, es la propiedad
significativa. La falla por fluencia se caracteriza por una deformacion plastica excesiva. La
resistencia de fluencia, el punto de fluencia y el limite de proporcionalidad se usan como
indices de la resistencia con respecto a la falla por la fluencia de los miembros que
estan sujetos a cargas estaticas. La falla por flujo plastico se presenta como resultado
de la deformacién, plastica excesiva después de mucho tiempo bajo un esfuerzo
constante. En maquinas o estructuras que estan sujetos a esfuerzos altos, temperatura
alta o0 a ambos, durante mucho tiempo, el flujo plastico es una consideracion de disefio
importante, y el limite de flujo es el indice de resistencia que se debe usar. El limite de
flujo plastico normalmente disminuye con el aumento de temperatura. La falla por
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fractura es una separacion completa del material. La resistencia ultima del material es el
indice de resistencia a la falla por fractura bajo cargas estaticas en la que no interviene
el flujo plastico.

En el planteamiento de algun problema de disefio intervienen diversas variables tales
como, la carga que a de soportar la maquina, las propiedades del material los esfuerzos
reales a los que estara sometido el elemento, por lo anterior se acostumbra disefar los
elementos de forma tal que soporten la carga necesaria para producir la falla, la cual es
mayor que la carga real estimada o usar un esfuerzo admisible ( o de disefio) que esté
por debajo del esfuerzo requerido para producir la falla.

El esfuerzo admisible se define como el esfuerzo maximo permitido en el calculo de
disefo. El factor de seguridad (FS) puede definirse como la relacion entre una carga que
produce la falla y la carga real estimada. El factor de seguridad también puede definirse
como la relacion de la resistencia de un material y el esfuerzo maximo calculado en el
material. Este ultimo factor de seguridad puede usarse para determinar un esfuerzo
admisible dividiendo la resistencia de un material entre el factor de seguridad. La
expresion matematica para esta relacién se establece de la siguiente manera:

FS— Carga de falla
Carga calculadareal
0
FS_ Esfuerzo de falla
Esfuerzo calculado real
Por lo tanto

Esfuerzo de falla
FS

Esfuerzo admisible =

Concluyendo el factor de seguridad es la relacién entre la resistencia del material y el
esfuerzo maximo calculado.
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Son diversos los factores que influyen en la seleccion de los materiales estructurales de un
aeronave entre ellos destacan, la resistencia y ligereza, estos son probablemente son los
mas importantes, sin embargo otras propiedades pueden variar, pero algunas de las que tienen
significados criticos son, dureza, tenacidad, resistencia a la corrosion, comportamiento ante
el medio ambiente, facilidad de conformado y accesibilidad para la compra de materiales. En
el grupo de materiales usados para la construccion de aviones se encuentra la madera, el
acero, las aleaciones de aluminio, recientemente se incluyeron la aleaciones de titanio, y por
ultimo los compuestos reforzados con fibra. La primera generacion de aviones fue construida
principalmente con madera y acero, posteriormente se introdujo uno de los primeros materiales
compuestos, el triplay, que proveia de mejores propiedades mecanicas a las estructuras de
las aeronaves. En 1915 el avance tecnoldgico condujo a la construccion del Junkers en
Alemania, este avidon es considerado el primer avién construido integramente en metal, en este
caso los materiales usados fueron el hierro y el acero, para 1917 el duraluminio inventado en
1909, reemplaza componentes estructurales de los nuevos Junkers, es interesante observar
como la aplicacién de los nuevos materiales en la construccién de las aeronaves conduce a
la creacién de nuevos disefios, mejores y mas rapidos modelos, de este hecho se desprende
el siguiente capitulo en el cual se despliega informacion concerniente a la area conocida como
tecnologia de los materiales.

3.1 Ciencia e Ingenieria de los Materiales

Es notable el aumento del uso de materiales compuestos avanzados en la fabricacién de
elementos estructurales en los ultimos anos. Asi pues, los materiales tradicionales como el
acero, la madera o el aluminio van cediendo ciertas aplicaciones a materiales compuestos
avanzados, llamados composites, con lo que se consiguen mejores propiedades especificas.
En particular, los materiales compuestos de matriz polimérica, como por ejemplo los
polimeros reforzados con fibras de vidrio o con fibras de carbono, presentan unas excelentes
relaciones rigidez/peso y resistencia/peso que los hace idoneos para determinados sectores.

CATEGORIAS DE APLICACION
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figura 3.1 Aplicacion de los composites de fibra de carbono en el periodo1985-2005
(Crecimiento en las ultimas décadas en los diferentes sectores)
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Estas nuevas soluciones inicialmente se aplicaron de forma exclusiva en tecnologia de punta
como la aeronautica y la espacial. Asi mismo, el avance tecnoldgico y la disminucién de sus
costos de producciéon han provocado que cada dia su utilizacion se generalice mas a todo tipo
de productos. Los materiales compuestos han entrado con fuerza dentro de muchas
aplicaciones como por ejemplo en la industria del automdévil, en la fabricacién de pequefios
barcos, como material base de conducciones y contenedores de fluidos, en los objetos
deportivos, en la rehabilitacion de edificios, etc.

Las caracteristicas especiales que tiene el proceso de disefio estructural de piezas en
materiales compuestos es un factor adicional que ha limitado su generalizacion. El disefio de
un nuevo elemento de material compuesto no sélo pasa por idear la geometria del elemento,
también requiere disefar la configuracion el propio material. Tradicionalmente se realizaba esta
tarea con métodos basados en parte en datos empiricos dado que el conocimiento tedérico del
comportamiento de este tipo de materiales era reducido. Sin embargo, dado que las
posibilidades de obtener composites distintos son practicamente ilimitadas, la caracterizacion
con ensayos sobre el propio material es muy costosa y dificilmente generalizable o extrapolable
a otras configuraciones. Por lo tanto, esta dependencia de la experimentacion frend, en parte
la extensién en el uso de los compuestos en aplicaciones mas corrientes hasta que se ha ido
estableciendo mejor su conocimiento teérico. El uso de modelos matematicos para predecir su
comportamiento y la simulacion de estos mediante métodos numéricos parece ser el buen
camino para lograr avanzar en este conocimiento y parece el paso necesario para conseguir
herramientas de ayuda en este complicado proceso de disefio y optimizacién del material.

Sin embargo, se observa aun en la mayoria de investigaciones donde se intenta modelar los
composites utilizando técnicas de simulaciéon numérica que actualmente no es facil asegurar la
correcta correlaciéon entre les analisis tedricos y los resultados experimentales. Mas dificil es
obtener una buena prediccion del comportamiento mecanico cuando éste esta sometido a
niveles de tensién fuera de la zona lineal elastica o durante largos periodos de tiempo.

3.2 Polimeros

Una molécula es un grupo de atomos que tienen enlaces muy fuertes entre si y relativamente
débiles con moléculas adyacentes. Los plasticos estan formados por grandes moléculas que
pueden contener desde miles hasta millones de atomos. Algunas de estas grandes moléculas
son conocidas como macromoléculas o polimeros. En una micromolécula como la del alcohol

etilico (CZHSOH), puede observarse que existen enlaces muy fuertes entre los atomos de
carbono e hidrégeno debido a que los dos atomos comparten un par de electrones, cada
atomo de la molécula del alcohol etilico tiene saturado su numero maximo de enlaces, por lo
que ningun atomo en la molécula desarrolla fuertes atracciones a moléculas adyacentes,
teniendo poca atraccion hacia otras moléculas; el alcohol etilico como el agua son liquidos a
temperatura ambiente debido a que existe suficiente atraccién a 20 grados para condensar
las moléculas en una proximidad suficientemente cercana.
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H H H H
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figura 3.2 Micromoléculas comunes (a) metano, CH,.(b) Etano, C, Hg
alcohol etilico C,HsOH

Una molécula tiene una larga secuencia de fuertes enlaces covalentes en los que atomos
adyacentes comparten electrones. Sin embargo, conforme una molécula aumenta de tamafio,
los liquidos de los materiales se hacen mas viscosos debido a las crecientes complicaciones
de su estructura. Por ejemplo, aun cuando algunos plasticos retengan la estructura de
liquidos, es decir no cristalizan, se vuelven suficientemente rigidos como resultado de su
complicada molécula. Los pesos moleculares de los polimeros son en su mayoria superiores
a los 1,000 gramos por molécula y pueden llegar a millones. El mero es la unidad
fundamental de la estructura de los polimeros, siendo el grado de polimerizacion el nimero de
meros unidos entre si, verbigracia un polimero que conste de 350 meros unidos se dice que
tiene un grado de polimerizacién de 350.

figura 3.3 Construccion de ala en polimero
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3.2.1 Caracteristicas mecanicas y termomecanicas de los polimeros

Las propiedades mecanicas de los polimeros se especifican con los mismos parametros
utilizados para los metales: modulo elastico, resistencia a la traccion, al impacto y a la fatiga.
La mayoria de las caracteristicas mecanicas de los polimeros son muy sensibles a la
velocidad de deformacién, a la temperatura y a la naturaleza quimica del medio.

Los materiales poliméricos presentan tres tipos diferentes de comportamiento esfuerzo-
deformacién (figura 3.5). Donde la curva A corresponde al comportamiento esfuerzo-
deformacion de un polimero fragil, es decir que se rompe cuando se deforma elasticamente;

el comportamiento del material representado por la curva B es parecido al de los metales:
después de la deformacion elastica inicial el material, fluye y luego se deforma
plasticamente, y el comportamiento de la curva C es totalmente elastico, es decir grandes
deformaciones recuperables producidas por pequenos esfuerzos, la elasticidad, es una
caracteristica propia de las elastémeros.
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figura 3.4 Comportamiento esfuerzo-deformacion de los polimeros
Fragil curva A, plastico curva B, elastémero curva C

Los polimeros son mecanicamente distintos a los metales, por ejemplo, el mddulo elastico de
los polimeros de alta elasticidad es del orden de 7 Mpa y el de los de baja elasticidad es de

3 . T
4x10 Mpa. Mientras que en los metales los valores del modulo elastico son mayores vy el

intervalo de variacién es menor; va de 48x10° a 410x10° Mpa . La resistencia maxima a la
traccion de los polimeros es del orden de 100 Mpa, en tanto que el de algunas aleaciones
metalicas es de 4100 Mpa. La elongacion plastica de los metales raramente es superior al
100%, mientras que algunos polimeros de alta elasticidad pueden experimentar
elongaciones del 1,000%. Las caracteristicas mecanicas de los polimeros son mucho mas
sensibles a las variaciones de temperatura, en condiciones ambientales, que la de los
metales. La influencia de la velocidad de deformaciéon puede ser también importante en el
comportamiento mecanico, la disminucion de la velocidad de deformacién tienen el mismo
efecto que el aumento de la temperatura en el comportamiento esfuerzo-deformacion, es
decir, el material se comporta mas blando y ductil.
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3.2.2 Polimeros termoplasticos y termoestables

Una de las formas que se han usado para clasificar a los polimeros es su respuesta mecanica
frente a elevadas temperaturas, en esta clasificacion existen dos subdivisiones: los polimeros
termoplasticos y los polimeros termoestables. Los termoplasticos se ablandan al calentarse y
endurecen al enfriarse, estos procesos son reversibles; estos materiales cominmente se
fabrican empleando calor y presion, a nivel molecular, a medida que la temperatura aumenta la
fuerza de los enlaces secundarios se debilita, debido a el aumento de la movilidad molecular,
lo que facilita el movimiento relativo de las cadenas adyacentes al aplicar un esfuerzo. La
degradacion irreversible se produce cuando la temperatura de un termoplastico fundido se
eleva hasta el punto que las vibraciones moleculares son tan violentas que pueden romper
los enlaces covalentes.

Los polimeros termoestables se endurecen al calentarse y no se ablandan al continuar
calentando, al iniciar el tratamiento térmico del material se origina un entrecruzamiento
covalente entre las cadenas moleculares contiguas. Estos enlaces dificultan los movimientos
de vibracion y de rotacidén de las cadenas a elevadas temperaturas. Los polimeros
termoestables son mas duros, mas resistentes y mas fragiles que los termoplasticos y tienen
mejor estabilidad dimencional. La mayoria de los polimeros entrecruzados y reticulados, como
el caucho vulcanizado, las epoxy, y las resinas fenolicas y de poliéster son termoestables.

Tabla 3.1 Marcas registradas, caracteristicas y tipicas aplicaciones de algunos materiales
plasticos

Tipo de Marcas Caracteristicas de las Aplicaciones tipicas
material registradas principales aplicaciones
Termoplasticos

Acrilonitrilo- Marbon,Cycolac | Gran resistencia y tenacidad | Recubrimiento de

Butadieno Lustran,Abson resistencia a la distorsion interiores de frigorificos

estireno ABS térmica, buenas propiedades |equipos de jardineria
eléctricas, inflamable y juguetes y dispositivos de
soluble en disolventes seguridad en carreteras
organicos

Acrilicos Lucite, Plexiglas | Extraordinaria transmisién de |Lentes, ventanas de

Poli la luz y resistencia a la avion material para

(metacrilato de degradacién ambiental dibujar letreros

metilo) propiedades mecanicas exteriores
regulares

Fluorocarbonos | TeflonTFE Quimicamente inertes enla |Aislamientos

(PTFE o TFE) |Halon TFE mayoria de los ambientes anticorrosivos tuberias y
excelentes propiedades valvulas quimicamente
eléctricas, bajo coeficiente de |resistentes, cojinetes
friccion, se pueden utilizar recubrimientos
hasta los 260°C, nula o antiadherentes, s
despreciable fluencia a componentes eléctricos
temperatura ambiente expuestos a altas

temperaturas.
Nilones Zyntel, Plaskon | Buena resistencia mecanica | Cojinetes, engranes levas
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y a la abrasion y tenacidad
Bajo coeficiente de friccion
absorbentes del agua y otros
liquidos

Palancas y
recubrimientos de
alambre y cable

Policarbonatos

Merlon, Lexan

Dimensionalmente estables
Baja absorcion del agua
Gran resistencia al impacto
Transparencia
Extraordinaria resistencia
quimica

Cascos de seguridad
Lentes, globos para
alumbrado.

Bases para peliculas
Fotograficas

Polietileno

Alathon,Petrothe
ne
Hi-fax

Quimicamente resistentes y
eléctricamente aislantes,
blandos y de bajo coeficiente
de friccidn, baja resistencia
mecanica y poca resistencia
a la degradacion ambiental.

Botellas flexibles
juguetes, vasos,
carcasas de pilas
cubiteras, laminas para
embalaje.

Pollipropileno

Pro-fax, Tenite
Moplen

Resistencia a la distorsion
térmica, excelentes
propiedades eléctricas y
resistencia a la fatiga
quimicamente inerte
relativamente barato, poca
resistencia a la radiacion
ultravioleta.

Botellas esterilizables
laminas para embalaje
televisores y maletas

Poliestireno Styron, Lustrex |Excelentes propiedades Tejados,

Rexolite eléctricas y claridad Optica electrodomésticos,
buena estabilidad térmicay | carcasas de pilas,
dimencional, relativamente juguetes y paneles de
econdémico alumbrado domésticos.

Vinilos PVC, Pliovic, Materiales para aplicaciones |Recubrimientos de

Saran Tygon

generales y econémicas
ordinariamente rigidos pero
con plastificantes se vuelven
flexibles , a menudo
copolimerizado, susceptible a
la distorsién térmica.

suelos, tuberias,
recubrimientos aislantes
de hilos eléctricos ,
mangas de riego.

Poliéster (PET)

Mylar, Celanar
Dacron

Una de las peliculas
plasticas mas blandas,
excelente resistencia a la
fatiga, a la torsion a la
humedad, a los acidos, a los
aceites y a los disolventes.

Cintas magnetofénicas
pafios, encordelado
neumatico

Polimeros termoestables

Epoxis

Epon, Epi-rez
Araldite

Excelente combinacion de
propiedades mecanicas y
resistencia a la corrosion
dimensionalmente estables

Enchufes, adhesivos,
recubrimientos
protectores, laminas
reforzadas con alguna
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buena adherencia, fibra.
relativamente baratos,
buenas propiedades

eléctricas.
Fendlicos Bakelie, Durez | Excelente estabilidad térmica | Carcasas de motores,
Resinox hasta los 150°C susceptible teléfonos,’ Qistribuidorgs
de formar materiales de, au_tomovn, accesorios
compuestos con muchas eléctricos
resinas, material de relleno.
Poliésteres Selectron Excelentes propiedades Cascos, barcos
Laminac eléctricas y barato, se puede | pequefios, paneles de
Paraplex utilizar a temperatura automovil, sillas
ambiente o elevada, se suele | ventiladores.
reforzar con fibras.
Siliconas DC resins Excelentes propiedades Laminas y cintas
eléctricas, quimicamente aislantes a elevadas
inerte, pero atacable por el temperaturas.

vapor, resiste el calor
relativamente barato

3.3 Materiales compuestos

La mayoria de las tecnologias modernas requiere materiales con una combinacién inusual de
propiedades, imposible de conseguir con los metales, las ceramicas y los polimeros
convencionales. Esta necesidad es muy evidente en aplicaciones espaciales, subacuaticas y
en los transportes. Por ejemplo, los ingenieros aeronduticos solicitan, cada vez mas, materiales
de baja densidad que sean resistentes y rigidos, y también resistentes al impacto, a la abrasién
y a la corrosion. Esta es una combinacién de caracteristicas bastante extraordinaria.
Frecuentemente, los materiales mas resistentes son relativamente densos; ademas, un
incremento de la resistencia y de la rigidez se traduce generalmente en una disminucién de la
resistencia al impacto.

En términos generales, se considera que un material compuesto es un material multifase que
conserva una proporcion significativa de las propiedades de las fases constituyentes de
manera que presente la mejor combinacion posible. De acuerdo con este principio de accion
combinada, las mejores propiedades se obtienen por la combinacién razonada de dos o mas
materiales diferentes. Muchos materiales compuestos tienen propiedades excepcionales.

La mayor parte de los materiales compuestos estan formados por dos fases; una, llamada
matriz, es continua y rodea a la otra fase, denominada fase dispersa. Las propiedades de los
compuestos son funcién de las propiedades de las fases constituyentes, de sus proporciones
relativas y de la geometria de las fases dispersas es decir la forma, el tamafo, la distribucion y
la orientacion de las particulas.
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Woven Glass
Quter Skin

* 45° Carbon Fibre
Cross Ply Outer Wrap
» Carbon Fibre

Cross Ply Skins

‘Green’ Nomex
Honeycomb Core

Foaming Adhesive

*45° Carbon Fibre
Cross Ply Rear Wall

Foam

:"”“‘sﬁm * 45° Carbon Fibre
osion Cross Ply Inner Wrap
Heater Mat Glass Fibre

Balance Tube

figura 3.5 Seccion de la aspa del rotor principal de
un helicéptero (materiales compuestos).

3.3.1 Materiales compuestos reforzados con fibras

Los materiales compuestos con reforzados con fibras se disefan con la finalidad de
conseguir elevada resistencia y rigidez a baja densidad.. Estas caracteristicas se expresan
mediante los parametros resistencia especifica y modulo especifico, que corresponden
respectivamente, a las relaciones entre la resistencia a la traccion vy el peso especifico entre
el modulo de elasticidad y el peso especifico. Utilizando materiales de baja densidad tanto
para la matriz como para las fibras, se fabrican compuestos reforzados con fibras que tienen
resistencias y mddulos especificos excepcionalmente elevados. Los materiales compuestos
reforzados con fibras se subclasifican por la longitud de la fibra. En el caso de las fibras
cortas, éstas suelen ser demasiado cortas para conseguir un apreciable aumento de
resistencia.
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3.3.2 Materiales compuestos con fibras continuas y alineadas

Las propiedades de un compuesto con fibras alineadas tienen caracter altamente anisotropico
(depende de la direccién en que se mide) debe de considerarse la deformacién de ese tipo de
compuestos originada por un esfuerzo aplicado a lo largo de direccion de alineacién, la
direcciéon longitudinal, y suponer que la uniéon matriz-fibra es muy fuerte, de modo que la
deformacion de la matriz y de la fibra es la misma (situacion de isodeformacion).

3.3.3 Materiales compuestos con fibras discontinuas y alineadas

Aunque la eficacia del reforzamiento con fibras discontinuas es inferior a la originada por fibras
continuas, los materiales compuestos reforzados con fibras discontinuas y alineadas tienen
una importancia cada vez mayor. Las fibras de vidrio cortadas se utilizan mucho; al igual que
las fibras discontinuas de carbono y de aramida. Estos compuestos con fibras cortas alcanzan
modulos de elasticidad y de resistencia a la traccion de aproximadamente el 90% y el 50%,
respectivamente de los materiales compuestos con fibras continuas.

3.3.4 Materiales compuestos con fibras discontinuas y orientadas al azar.

Cuando los materiales compuestos tienen fibras orientadas al azar, éstas suelen ser
discontinuas y cortas. En estas circunstancias, el mdédulo elastico se expresa mediante una
‘regla de las mezclas” ..

E.=KE,V,+E,)V, (3.19)

En esta egpr sion K es el parametro de eficiencia de la fibra, que depende dd’, y de la
relacion f7EmDesde luego, esta magnitud es inferior a la unidad y ordinariamente del orden
de 0,1 a 0,6. El médulo elastico de los materiales reforzados, tanto si las fibras estan alineadas
como si estan orientadas al azar, aumenta al incrementarse la fraccion de volumen de la fibra.

Los compuestos con fibras alineadas son anisotropicos y la maxima resistencia (reforzamiento)
se consigue a lo largo de la direccion de alineacion (longitudinal). En la direccion transversal, el
reforzamiento mediante fibras practicamente no existe: la rotura suele ocurrir a esfuerzos de
tracciéon relativamente bajos. Los esfuerzos aplicados en otras direcciones encuentran
resistencias comprendidas entre estos extremos. En la Tabla 3.2 se indican las eficiencias del
reforzamiento con fibras en varias situaciones; la eficiencia se toma arbitrariamente como la
unidad en la direccion paralela a la alineacién y cero en la direccién perpendicular.
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Tabla 3.2 Eficiencia del reforzamiento de compuestos reforzados con fibra orientada en
varias direcciones y esfuerzos aplicados en varias direcciones

Orientacion de la fibra Direccion del esfuerzo Eficiencia del reforzamiento
Todas la fibras paralelas Paralela a la fibra 1
Perpendicular a las fibras 0

Fibras orientadas al azary | Cualquier direccion en el plano 3/8
uniformemente distribuidas | de las fibras
en un plano especifico

Fibras orientadas al azary | Cualquier direccion 1/5
uniformemente distribuidas
en el espacio de tres
dimensiones.

3.3.5 Fase fibrosa

Una importante caracteristica de muchos materiales, especialmente los fragiles, es que la
fibras con diametros pequefios son mucho mas resistentes que el material macizo. La
probabilidad de la presencia de una imperfeccion superficial critica que conduzca a la rotura
disminuye cuando aumenta el volumen especifico. Este fendmeno se utiliza con ventaja en los
compuestos reforzados con fibra. EI material utilizado como fibra de refuerzo debe tener alta
resistencia a la traccion .

En funcion de sus diametros vy caracteristicas, las fibras se agrupan en tres categorias
diferentes: Whiskers, fibras y alambres. Los whiskers son monocristales muy delgados que
tienen una relacion longitud-diametro muy grande. Como consecuencia de su pequefo
diametro, tienen alto grado de perfeccion cristalina y estan practicamente libres de defectos y
por ello tienen resistencias excepcionalmente elevadas; son los materiales de mayor
resistencia. A pesar de sus elevados valores de resistencia, se utilizan poco como reforzantes
porque son muy caros. Ademas, la incorporacion de whiskers a la matriz resulta dificil y a
menudo impracticable. Los whiskers pueden ser de grafito, carburo de silicio nitruro de silicio y
Oxido de aluminio. En la Tabla 3.3 se dan algunas caracteristicas mecanicas de estos
materiales.

Los materiales clasificados como fibras son policristalinos o amorfos y tienen diametros
pequenos; los materiales fibrosos son generalmente polimeros o ceramicas ( aramida, vidrio
carbono, boro, 6xido de aluminio y carburo de silicio). La Tabla 3.3 también indica algunos
datos de varios materiales utilizados como fibras.

Los alambres tienen diametros relativamente grandes; los materiales tipicos son el acero, el
molibdeno y el tungsteno. Los alambres se utilizan como refuerzos radicales de acero en los
neumaticos de automdvil, filamentos internos de los recubrimientos de cohetes espaciales y
paredes de mangueras de alta presion.
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Tabla 3.3 Caracteristicas de los materiales reforzados con fibras.
Material Peso Resistencia a |Resistencia Modulo Modulo

especifico| la traccién especifica elastico . especifico

(psi x10%) (psi x10°%) (pstx10°) (psi x10°%)
s (MPA x10%)
(MPA x107)
Whiskers
Grafito 2.2 3(20) 1.36 100(690) 45.5
Carburo de silicio 3.2 3(20) 0.94 70(480) 22
Nitruro de silicio 3.2 2(14) 0.63 55(308) 17.2
Oxido de aluminio 3.9 2-4(14-28) 0.5-1.0 60-80(415- 15.4-20.5
550)
Fibras
Aramida(kevlar 49) 1.4 0.5(3.5) 0.36 19(124) 13.5
Vidrio E 2.5 0.5(3.5) 0.20 10.5(72) 4.2
Carbono 1.8 0.25-0.80 (1.5- 0.18-0.57 22-73(150- 15.7-52.1
) 5.5) 500)
Oxido de aluminio 3.2 0.3(2.1) 0.09 25(170) 7.8
Carburo de silicio 3.0 0.50(3.9) 0.17 62(425) 20.7
Alambres metalicos

Acero alto en 7.8 0.6 (4.1) 0.08 30 (210) 3.9
carbono
Molibdeno 10.2 0.2(1.4) 0.02 52 (360) 5.1
Tugsteno 19.3 0.62 (4.3) 0.03 58 (400) 3.0

3.3.6 Fase matriz

La fase matriz de un material compuesto con fibras ejerce varias funciones. En primer lugar
une las fibras y actia como un medio que distribuye y transmite a las fibras los esfuerzos
externos aplicados; s6lo una pequena fraccion del esfuerzo aplicado es resistido por la matriz.
Ademas, la matriz debe ser ductil y, por otra parte, el médulo elastico de la fibra debe ser mu-
cho mayor que el de la matriz. En segundo lugar, la matriz protege las fibras del deterioro
superficial que puede resultar de la abrasion mecanica o de reacciones quimicas con el medio
ambiente. Estas interacciones introducen defectos superficiales capaces de originar grietas,
que podrian producir fallos con esfuerzos de traccion relativamente bajos. Finalmente, la matriz
separa las fibras y, en virtud de su relativa blandura y plasticidad impide la propagacion de
grietas de una fibra a otra, que originaria fallos catastréficos; en otras palabras, la matriz actda
como una barrera que evita la propagacion de grietas. Aunque algunas fibras individuales se
rompan, la rotura total del material compuesto no ocurrira hasta que se hayan roto gran nimero
de fibras adyacentes, que forman un agregado de tamano critico.

Es esencial que la adherencia de la unién entre fibra y matriz sea elevada para minimizar el
arrancado de fibras. En efecto, la resistencia de la unién tiene gran importancia en el momento
de seleccionar la combinacién matriz-fibra. La resistencia a la traccion final del compuesto
depende, en gran parte, de la magnitud de esta union; una unién adecuada es esencial para
optimizar la transmision de esfuerzos desde la plastica matriz a las fuertes fibras.
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Generalmente soélo se utilizan polimeros y metales como matriz, porque son materiales
ductiles. El aluminio y el cobre son los metales mas utilizados para ser reforzados con fibras.
Sin embargo, los polimeros se utilizan como material matriz en la mayoria de las aplicaciones
de los materiales compuestos debido a sus propiedades y a la facilidad de fabricacién. Casi
todos los polimeros termoplasticos y termoestables se utilizan como matriz.

figura 3.6 Construccion de ala de madera

3.3.7 Materiales compuestos reforzados con fibra de vidrio

La fibra de vidrio es un material compuesto consistente en fibras continuas o discontinuas de
vidrio embebidas en una matriz plastica; este compuesto se produce en gran cantidad. El vidrio
se utiliza como material de refuerzo debido a las siguientes razones:

1. Es facilmente hilable en fibras de alta resistencia.

2. Es facilmente disponible y se puede aplicar econémicamente para producir plastico
reforzado con vidrio utilizando una gran variedad de técnicas de fabricacién de materiales
de compuestos.

3. Como fibra es relativamente fuerte y, cuando esta embebido en una matriz plastica produce
un compuesto con muy alta resistencia especifica.

4. Cuando esta unido a varios plasticos se obtienen materiales compuestos quimicamente
inertes muy utiles en una gran variedad de ambientes corrosivos.

Los defectos superficiales se generan por friccion o por abrasion de la superficie con otros
materiales duros. Ademas, las superficies de vidrio expuestas a la atmdsfera convencional
incluso durante periodos cortos de tiempo, tienen generalmente una capa superficial debilitada
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que interfiere en la unién con la matriz. Las fibras recién solidificadas se suelen recubrir durante
el hilado con un material que protege la superficie del deterioro y facilita la unién entre la fibra y
la matriz.

Gran numero de diferentes materiales plasticos se utilizan como matriz de la fibra de vidrio pero
el mas comun es el poliéster. Recientemente ha aparecido un compuesto formado por una
matriz de nylon reforzada con fibra de vidrio; este material es extremadamente fuerte y
altamente resistente al impacto.

Este grupo de materiales tiene algunas limitaciones. A pesar de tener elevada resistencia, no
son muy rigidos y por este motivo no se aplican como miembros estructurales de, por ejemplo,
aviones y puentes. La mayor parte de los materiales de fibra de vidrio tienen temperaturas de
servicio inferiores a 200°C; a temperaturas superiores la mayoria de los polimeros empiezan a
fluir y a deteriorarse. La temperatura de servicio puede llegar hasta los 300°C al utilizar fibras
de silice fundida de alta pureza y matriz de resinas de poliamida.

Las principales aplicaciones de la fibra de vidrio son: carrocerias de automoévil y de navios
tuberias de plastico, recipientes para almacén y suelos industriales. La industria del transporte
utiliza cada vez mas los plasticos reforzados con fibra de vidrio con la finalidad de disminuir el
peso del vehiculo y de ahorrar combustible. La industria del automévil aparece como la
destinataria de nuevas aplicaciones de la fibra de vidrio.

3.3.8 Otros materiales compuestos de matriz plastica reforzada con fibra

Los plasticos impregnados con otros materiales fibrosos (el carbono es el mas comun) también
forman materiales compuestos. La Tabla 3.3 indica que el carbono en forma de fibra tiene un
modulo especifico mucho mayor que el vidrio. El carbono tiene también mayor resistencia a
elevada temperatura y a ambientes corrosivos, pero es mas caro y solo se utiliza como fibra
corta. La industria aeronautica utiliza compuestos reforzados con carbono para fabricar los
componentes estructurales de sus nuevos aviones con el fin de disminuir el peso. Los aviones
construidos con fibras de carbono se espera que sean de un 20 a un 30% mas ligeros que los
construidos con laminas metalicas.

Varios plasticos impregnados con fibras de boro también se utilizan como materiales
compuestos. Por ejemplo, las palas del rotor de algunos helicopteros se fabrican utilizando
resina epoxi con fibras de boro.

Se ha empezado a seleccionar una nueva generacion de fibras de aramida polimérica de alta
resistencia para formar materiales compuestos utilizados como componentes estructurales de
baja densidad. Las principales aplicaciones de estos compuestos radican en la produccién de
naves espaciales, aviones, barcos y equipos deportivos. La investigaciéon se dirige hacia la po-
sibilidad de utilizar carburo de silicio (SiC) y nitruro de silicio (SizsN4) para endurecer matrices
plasticas.
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Entre estos materiales técnicamente avanzados también se incluyen los compuestos carbono-
carbono, formados por fibras de carbono embebidas en una matriz de resina carbonizada; este
material se disefia principalmente para aplicaciones aeroespaciales de alta temperatura.

3.3.9 Materiales compuestos matriz metalica-fibra

La mayoria de los metales son ductiles y se utilizan como matriz en los compuestos reforzados
con fibras; sin embargo, en la practica su aplicacion suele ser limitada. Recientemente han
aparecido en el ambito industrial compuestos con matriz de aluminio, de cobre y de titanio
reforzados con fibras de carbono, de carburo de silicio y de boro, y también con fibras
metdlicas. Las concentraciones de fibra suelen ser del orden del 20 al 50% en volumen. Pro-
bablemente el metal reforzado con fibras mas utilizado sea el compuesto aluminio-boro. Las
fibras continuas de boro se preparan depositando una capa delgada de boro sobre un hilo
delgado de tungsteno (10 #™ de diametro). Esta fibra se recubre con una delgada capa de
carburo de silicio para impedir indeseables reacciones entre el boro y el aluminio.

Los compuestos de matriz metalica se utilizan a temperaturas de servicio mayores que las de
los de matriz polimérica. Ademas, la resistencia especifica y el médulo especifico adquieren
elevados valores debido a la densidad relativamente baja de la matriz metalica. Esta
combinacion de propiedades convierte a estos materiales en idoneos para aplicaciones
espaciales y en nuevos motores.

La fluencia a elevada temperatura y las propiedades de rotura de algunas superaleaciones
(aleaciones base Ni y Co) mejoran reforzandolas con fibras de metales refractarios tales como
el tungsteno. De este modo se mantiene la excelente resistencia a la oxidacion a elevada
temperatura y también la resistencia al impacto. Este material se incorpora en la fabricacion de
turbinas para turborreactores.

3.3.10 Materiales compuestos hibridos

Un material compuesto reforzado con fibras relativamente nuevo es el denominado hibrido que
se obtiene utilizando dos o mas clases diferentes de fibras en una Unica matriz; los hibridos
tienen una mejor combinacién de propiedades que los compuestos que sdélo contienen un tipo
de fibra. Se utilizan una gran variedad de materiales, tanto para las fibras como para la matriz,
pero la combinacién mas extendidas son las fibras de carbono y de vidrio embebidas en una
matriz polimérica. Las fibras de carbono son fuertes y relativamente rigidas y originan
reforzamiento con baja densidad; sin embargo son caras. Las fibras de vidrio son baratas pero
no tienen la rigidez de las fibras de carbono. El compuesto hibrido vidrio-carbono es mas
fuerte, mas tenaz, mas resistente al impacto y mas barato de fabricar que los plasticos
comparables reforzados con carbono o solamente con vidrio.

Existen varios procedimientos para mezclar dos tipos diferentes de fibras, los cuales afectan en
ultima instancia a las propiedades generales del compuesto. Por ejemplo, todas las fibras se
pueden alinear y mezclar intimamente o se pueden laminar en capas alternadas de los dos
tipos de fibras. En practicamente todos los hibridos las propiedades son anisotrépicas.
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Si se aplica un esfuerzo de traccion a un compuesto hibrido, la rotura no es catastréfica (no
suele ocurrir subitamente). Las fibras de carbono son las primeras que se rompen y, a partir de
ese instante, el esfuerzo se transfiere a las fibras de vidrio. Una vez rotas, las fibras de vidrio la
fase matriz debe soportar el esfuerzo aplicado. El compuesto se rompe al fallar la fase matriz.
Las principales aplicaciones de los compuestos hibridos son: componentes estructurales de
baja densidad para transporte aéreo, maritimo y terrestre.

3.3.11 Materiales compuestos laminares

Un material compuesto laminar consta de laminas o paneles que tienen una direccion
preferente con elevada resistencia, tal como ocurre en la madera y en los plasticos reforzados
con fibras continuas y alineadas. Las capas se apilan y luego se pegan entre si, de modo que
la orientacion de la direccién de elevada resistencia varia en cada una de las sucesivas capas
(figura 3.10). Por ejemplo, en la madera contrachapada, las direcciones de elevada resistencia
de las sucesivas capas forman angulos rectos entre si. Las laminas también se pueden
construir utilizando materiales plasticos para la matriz y algodén, papel o fibra de vidrio tejida
como material de refuerzo. Asi, un material compuesto laminar es relativamente resistente en
varias direcciones del plano bidimensional; sin embargo, la resistencia en una direccién de-
terminada es, desde luego, menor que la que resultaria del alineamiento de todas las fibras en
esa direccion. Un ejemplo de una estructura laminar relativamente compleja es la de los esquis
modernos.

figura 3.7 Apilamiento de capas reforzadas en sucesivas orientaciones para construir un
compuesto laminar
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3.3.12 Paneles sandwich

Los paneles sandwich se consideran un tipo de materiales compuestos estructurales y
consisten en dos laminas externas fuertes, o caras, separadas por una capa de material menos
denso, o nucleo, que tiene baja rigidez y baja resistencia. Las caras resisten la mayor parte de
las cargas en el plano, y también cualquier esfuerzo de flexidon transversal. Los materiales de
las caras suelen ser aleaciones de aluminio, plasticos reforzados con fibras titanio, acero y
madera contrachapada.

Estructuralmente, el ndcleo tiene dos funciones. En primer lugar separa las caras y resiste la
deformacién perpendicular al plano de la cara. En segundo lugar, aporta cierto grado de
resistencia a la cizalladura a lo largo de los planos perpendiculares a las caras. Como nucleo
se utilizan varios tipos de materiales y estructuras, como por ejemplo polimeros espumosos
cauchos sintéticos, cementos inorganicos y madera balsa.

Otro popular nucleo consiste en una estructura en panal: delgadas laminas dispuestas en
forma de celdillas hexagonales trabadas con sus ejes perpendiculares a los planos de las
caras. El material del panal puede ser similar al de las caras. La figura 3.6 muestra una seccién
de un panel sandwich con un nucleo en panal.

Se construyen paneles sandwich para gran cantidad de aplicaciones: techos, suelos y paredes
de edificios, y, en aviacion, para revestimientos de alas, fuselajes y planos estabilizadores de
cola de aviones.

Limina de la cara

Nucleo en panal

Panel sandwich

Lamina de la cara

figura 3.8 Diagrama esquematico de la fabricacion de un panel sandwich con un nucleo en
panal
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3.4 Aleaciones de aluminio

A partir de la década de los 70’s (Del siglo XX) la construccidon de partes estructurales de los
aviones a ha dependido en gran parte de tres grupos de aleaciones de aluminio: (1) los
duraluminios libres de niquel, (2) los derivados de las aleaciones con yodo, (3) el grupo
aluminio-zinc-magnesio. Cada una de estas aleaciones, puede ser ampliamente usada en las
estructuras de las aeronaves, en los recubrimientos y otros componentes sujetos a tension,
existiendo la posibilidad de que la aleacion sea disefiada para trabajar bajo ciertos factores
tales como, resistencia ( ensayo de tensién maxima), ductibilidad, y facilidad de manufactura,
resistencia a la corrosion, compatibilidad con los tratamientos superficiales, fatiga, libre de
riesgo ante fracturas repentinas debido a las tensiones internas y resistencia a la fractura del
material por propagacion de microfisuras. Es claro que diferentes tipos de aeronaves
tendran requerimientos diferentes.

Desafortunadamente  cuando se mejora una propiedad particular del aluminio, otras
propiedades que son deseables suelen sacrificarse. Por ejemplo la alta rigidez estatica de la
aleacién aluminio—zinc-magnesio  fue acompanada por muchos afos por el riesgo de una
fractura subita en las barras debido a condiciones de retencion de tensiones internas. Aunque
la variacion en la composicion pueden eliminar este problema, otras deficiencias surgieron. El
servicio Early Vsicount de los Estados Unidos de América experimento en la produccién de un
gran numero de ensayos de tension, exposicién a la corrosion y procesos de manufactura
como forjado y extrusion. Este problema en particular se considero serio hasta 1953, cuando
se decidid el reemplazo de componentes elaborados con la aleacién aluminio-zinc-
magnesio, teniendo como posible sustituto el aluminio 4 que posee un porcentaje significativo
de cobre, se prohibié ademas el uso del proceso de forjado en la aleaciones que tenian una
carga significativa de zinc. No obstante las mejoras a esta aleacion, ha sido hasta afios
recientes que empresas britanicas, americanas y alemanas, introducen en sus disefios este
material. Ingleses y Americanos coinciden en el enorme beneficio de agregar un uno por
ciento de cobre, pero difieren en la inclusion de cromo y magnesio en la combinacion, en
tanto que los alemanes encuentran en enorme beneficio a agregar plata a esta aleacidon la
evolucion en el control de los sistemas de calidad para la pruebas técnicas, ha repercutido en
una mejora considerable para las pruebas de tension y corrosion. El desarrollo de la aleacion
aluminio-zinc-magnesio-cobre conocida como serie 7000 , es altamente solicitada debido a
que esta aleacion de aluminio posee gran tenacidad, buena resistencia a la fatiga, resistencia
a la fractura y una dureza adecuada. Adicionalmente el desarrollo se ha concentrado en la
produccion de materiales que posean altas propiedades especificas que proporcionen altos
benéficos en relacion a un bajo peso, y una alta tenacidad y rigidez.

Las aleaciones del duraluminio poseen una tenacidad estatica inferior con relacién a las
aleaciones que contienen zinc, pero son preferidas las primeras para porciones de la
estructura donde la fatiga es considerada de importancia primaria, como las estructuras bajo
la cubierta de las alas donde las tensiones por fatiga predominan. Ademas, la inclusion de
latos porcentajes de magnesio se estableci6 en América, para producir de forma natural
propiedades mecanicas que distinguen al antiguo duraluminio del nuevo duraluminio. Esta
aleacion denominada 2024 (aleacion aluminio-cobre forma parte de la serie 2000) ésta ultima
tiene una composicion nominal de: 4 al 5 por ciento de cobre, del 1 al 5 por ciento de
magnesio, del 0 al 6 por ciento de manganeso y el remanente de aluminio, asumiéndose
satisfactoriamente el compromiso entre propiedades mecanicas importantes pero conflictivas.
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figura 3.9 Aplicacion de aleacion de aluminio para la construccion
de aeronaves

De forma particular se ha desarrollado una aleacion de aluminio para las aeronaves. Un
ejemplo que destaca es el desarrollo del Hiduminium RR58 como material base de algunas
estructuras del Concorde. El Hiduminium RR58 es una compleja aleacion de aluminio-cobre-
magnesio,nikel-hierro, desarrollada durante la segunda guerra mundial 1939-1945, como base
para la manufactura de componentes forjados en las turbinas de gas. La composiciéon quimica
del material usado en el Concorde se decidié teniendo como parametros la elevada
temperatura, desplazamiento del material, fatiga y ensayos de tension.

Actualmente se busca crear aleaciones aluminio-litio en las cuales se pueda sumar la baja
densidad del litio (0.5 g/ml) con un marcado efecto sobre la densidad del aluminio (2.7 g /ml).
Oftra busqueda es la orientada hacia la aleacion aluminio-cromo-hierro, la cual posee un alto
modulo de Young, de aproximadamente 88 000 N/mm?, con una remarcada estabilidad termica
y resistencia a la corrosion.

figura 3.10 Ala delta construida en Aluminio

La siguiente tabla provee una comparacion general de las caracteristicas mecanicas
dominantes de las varias aleaciones de aluminio.
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Las aleaciones precedidas por una A (ej, A 2024-0) son hoja o placa Alclad.

Tension 'Dureza | Corte | Fatiga Mddulos
Dureza Elongacion Numero  Dureza @ Limite [Modulos
ksi porcentaje en | Brinnell maxima  de de
2 pulgadas 500Kg |de corte| resis- | elas-
Punto | Punto |Muestra Muestra dcarga CCl | tencia | ticidad
maximo  de con con | 10mm ksi ksi
ruptura = 1/16" | 1/2" de x 1000
espesor| de | esfera
diametro
13 5 35 45 23 9 5 10.0
18 17 9 20 32 11 7 10.0
55 43 - 15 95 32 18 10.2
27 11 20 22 47 18 13 10.6
26 11 20 - - 18 - 10.6
70 50 18 - 120 41 20 10.6
65 45 18 - - 40 - 10.6
68 47 20 19 120 41 20 10.6
22 21 8 16 40 14 9 10.0
23 20 - 12 - - - -
23 20 8 - 53 18 13 10.0
28 13 25 30 47 18 16 10.2
33 28 12 18 60 20 17 10.2
42 30 12 - - - - 10.3
42 30 12 - - - - 10.3
47 37 10 - - 27 - 10.3
18 8 25 30 30 12 9 10.0
35 21 22 25 65 24 14 10.0
45 40 12 17 95 30 14 10.0
45 40 12 17 95 30 14 10.0
45 40 12 17 95 30 14 10.0
25 20 12 - 59 66 - 10.0
76 68 - 11 - 44 - 10.4
32 14 17 - - 22 - 10.4
83 73 11 11 150 48 23 10.4
76 67 11 - - 46 - 10.4
83 73 11 11 150 48 23 10.4
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4.1 Peso del aviéon (definiciones)

Un avion ultraligero (aeronave de estructura ultraligera) es un aeroplano disenado para
una o dos plazas y que necesita un érgano motopropulsor de caracter permanente para
moverse. Para ello debe cumplir las siguientes caracteristicas:

1. Velocidad calibrada de pérdida en configuracion de aterrizaje que no sea superior a 65
km/h.

2. Capacidad maxima de combustible de 50 litros.

3. Peso maximo al despegue no superior de:

350 kilogramos para aviones terrestres monoplazas

350 kilogramos para hidroaviones o aviones anfibios monoplazas

450 kilogramos para aviones terrestres biplazas

495 kilogramos para hidroaviones o aviones anfibios biplazas

No se consideran ultraligeros a los aeroplanos no motorizados (planeadores), los
aerostatos, ni las aeronaves motorizadas para cuyo despegue o aterrizaje sea necesaria
la intervencion directa del esfuerzo fisico de cualquier ocupante, actuando éste en
sustitucion de algun elemento estructural, tales como las alas delta, los paracaidas
motorizados, los aerdstatos con canastillas motorizadas, asi como cualquier otro vehiculo
aéreo que necesite de tal esfuerzo para el despegue o el aterrizaje.

figura 4.1 Diferentes tipos de ultraligeros

Centro de gravedad (CDG)

El centro de gravedad es el punto de equilibrio de la aeronave, de tal modo que
suspendida de dicho punto no oscilara en un sentido u otro. EI CDG es el punto en el
que se considera que actua el peso del avion, también es este punto la interseccion de

86




CAPITULO 4 Fase de diseno preliminar de avion ultraligero

los ejes de estabilidad del avion como se vera mas adelante; el CDG se desplaza a
medida que se incrementa o decrementa el peso operativo del avion, mas evidente varia
a medida que se consume el combustible; el CDG debe mantenerse en todo momento
dentro de los parametros de disefio. La importancia de lo anterior se basa en que el
avion experimentara diversas dificultades del vuelo, si el CDG no se ubica en los
parametros deseados. Si el CDG esta adelantado se dice que el avion ésta pesado de
morro, un avién en esta condicidon necesita una fuerza mayor en la cola para estabilizar
la aeronave en su posicion normal de vuelo, en caso contrario si el CDG esta situado
muy atras, se dice que el avidn estd pesado de cola; esta situacion ocasiona un
incremento en la velocidad de pérdida.

Peso vacio de fabricacién

Es el peso de la estructura, motores, sistemas vy otros elementos que forman
parte integral del avion, incluidos los liquidos de los sistemas cerrados.

Peso basico vacio
Es el peso vacio de fabricacibn, mas los conjuntos estandar del avién
(equipamiento).

Peso vacio operativo

El peso operativo en vacio define a la aeronave lista para operar, a expensas solo
de la carga util y el combustible

Peso con combustible a cero
Es igual al peso vacio operativo, mas la carga util.
Peso de despegue

Es el peso con combustible a cero mas el peso del combustible en depdsitos
internos y externos.

Peso de aterrizaje

Es el peso de despegue menos el peso del combustible y otros elementos
consumidos.

Peso maximo de despegue

Es el peso maximo del avién al despegue, limitado por su resistencia estructural
y los requisitos de aeronavegabilidad.

Peso maximo de aterrizaje

Es el peso maximo del avion al despegue, limitado por su resistencia estructural
y los requisitos de aeronavegabilidad .

87




CAPITULO 4 Fase de diseno preliminar de avion ultraligero

Referencia o Datum

Se llama referencia o “Datum” de la pesada y centrado del avion a un plano
perpendicular al eje longitudinal del avion (figura 4.1), que esta situado a una
distancia determinada del mismo, normalmente el morro de la nave. El “Datum”
es una referencia que sirve de referencia que sirve de origen a todas las
medidas que se efectdan en el eje longitudinal del avién. El Datum es el punto cero
para todas las medidas de centrado, si esta situado detras del morro del avion
hay que tener en cuenta los signos + o - (positivo 0 negativo) que se asigna a
las distancias entre un punto determinado del avion y el Datum, pues influyen en
las operaciones matematicas de centrado. Todos los elementos de peso situados
detras de él, tienen distancia de signo positivo, los situados delante del Datum
tienen distancia de posicion de signo negativo

wCMA=215

% CMA=22.18%

47.691
-l

DATUM

figura 4.2

Porcentaje de la cuerda media aerodinamica (CMA)

La cuerda media aerodinamica (CMA) es una longitud determinada, que empieza
en un punto especifico en relaciéon con el “Datum” del avion. Ciertos puntos
situados a lo largo de la CMA son importantes desde el punto de vista de la
estabilidad, peso y centrado del avidon. Se emplea un método para situar estos
puntos de la CMA, este procedimiento consiste en situar el punto mediante el
tanto por ciento a que se encuentra del principio del CMA.

Asi, si un punto esta situado a %4 del principio de la CMA se dice que esta al 25%.
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Variaciéon o recorrido del centro de gravedad (CDG)

Es la distancia entre los puntos anterior y posterior, que son limites del CDG. El
desplazamiento maximo del CDG en aviones ligeros es entre 8 y 10 cm.

Momento

El momento es la tendencia a girar de un cuerpo cuando se le aplica un par de
fuerzas paralelas de la misma magnitud pero de sentido contrario, en relacion con
el peso y centrado de un avion, el momento de una carga es el producto del
peso de dicha carga por la distancia que le separa del “Datum”.

4.2 Categoria de aeronaves FAR 23

El codigo de regulaciones federales de los Estados Unidos de América es una
codificacién de las reglas generales y permanentes publicadas en el registro federal por
el departamento ejecutivo y agencias de gobierno del mencionado pais.

El FAR 23 es un documento expedido por las autoridades encargadas de reglamentar los
proyectos, estructuras aeronauticas y la aeronavegabilidad de la aviacion en cada pais
en el caso de los EE.UU. la institucion que controla estos reglamentos es la
Administracion de Aviacion Federal (FAA). En México la reglamentacion de los disefios
aeronauticos esta basada también en el FAR 23 subparte B y C como lo establece la
norma técnica complementaria de la Ley de Aviacion Civil NTC-SDA-003-2000.

Las normas emitidas por la FAA se denominan reglamentos de aviacién federal, los
cuales estan clasificados en varias areas, a su vez cada area esta dividida en partes
cubriendo la especificaciones de las &reas que seran reguladas, de la misma forma
estas areas pueden subdividirse en subpartes y apéndices.

El FAR se refiere al area de aeronaves, el numero 23 indica la parte a la que pertenece:

“‘Normas de aeronavegabilidad para aeronaves de categoria normal, utilitaria y
acrobética”

Como se comento con anterioridad la parte 23 esta subdividida y contiene apéndices.
Las subpartes en que esta dividido son las siguientes:

A) General

B) Vuelo

C) Estructura

D) Disefio y construccion

E) Planta de potencia

F) Equipamiento

G) Limites de operacion e informacion
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Los apéndices son.

A) Disefo simplificado de cargas aplicadas para aeronaves ligeras monomotores
de peso maximo < 6,000 Ib (2,724 Kg).

B) Cargas en superficies de control

C) Condiciones basicas de aterrizaje

D) Cargas de aceleracion en ruedas

E) Crédito de peso por planta auxiliar de potencia

F) Pruebas para materiales de combustion retardada

G) Instrucciones para aeronavegabilidad

Categorias para aeronaves:
A) Normal
Se limita a operacion de aeronaves no acrobaticas, esto incluye:

1.- Cualquier maniobra circunstancial en vuelo normal
2.- Aproximacion a la caida, ochos perezosos, chandeles y virajes pronunciados.

B) Utilitaria

Esta categoria se refiere a aquellas aeronaves que realizan operaciones acrobaticas
limitadas. La acrobacia limitada incluye:

1.- Barrenas
2.- Virajes pronunciados con inclinaciéon acrobatica no mayor a 60°.

C) Acrobatico.

Esta categoria no tiene restricciones.

4.3 Diseno preliminar
4.3.1 Objetivo del diseiio

El primer paso para el disefio de un aeroplano es establecer los requerimientos y
objetivos del disefio, al definir el objetivo del disefio debe tomarse en cuenta cual sera
el desempefio de la aeronave, cabe mencionar que en muchas ocasiones el mejor avién
es el mas simple, ya que no siempre un buen disefio aerodinamico es compatible con
un buen diseno estructural o bien un avién muy confortable no es muy eficiente. Al definir
el objetivo del disefno debe considerarse cuidadosamente cuales son los parametros bajo
los cuales se ha de disefar: el peso, controles de vuelo, estructuras, aerodinamica,
manufactura y propulsién, son algunos de los parametros que definen al disefio
aeronautico.

En la aeronautica comercial la definicion del objetivo del disefio es mas rigurosa ya que
debe tomarse en consideracion no solamente parametro fisicos, sino también aspectos
comerciales de las aeronaves, es decir, tiene que valorarse cual sera la funcién del
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avion (si sera de transporte de mercancia, pasajeros, de investigacion, etc.), ademas
para fines comerciales durante la definicion del objetivo del disefio se consideran las
politicas operativas de las empresas con las cuales se pactan los tratados comerciales
por ejemplo el tiempo en que una aerolinea solicita un aeronave determina el proceso
de manufactura que utilizara la compania aeronautica, los fines a los cuales ha de ser
destinado el avion son una variable para establecer el disefio estructural del aparato
los materiales a usarse, el perfil aerodinamico empleado y otros parametros de disefio
tales como:

- Peso minimo en vacio

- Peso minimo para el despegue (incluidas medidas de eficiencia y peso del combustible)
- Costos directos de operacion

- Costo de los sistemas

- Maximo beneficio

El proceso de disefio de una aeronave es complejo, el nimero de parametros de disefio
debe ser extremadamente especifico, por ejemplo un Boeing 747 requiere de un gran
numero de parametros. De forma tal que puede utilizarse una combinacion de
aproximacion, experiencia e informacion estadistica de aeronaves similares al proyecto
de disefio para reducir el numero de variables a una cifra manejable de éstas
simplificando asi el proceso.

El calculo del arrastre, la sustentacion y el area del ala no es suficiente para el disefio
dado que existen otros parametros de disefio tales como: la envergadura, niumero de
Reynolds, nimero de Mach, angulo de ataque, torsion, perfil aerodinamico, factor de
rendimiento, distribucion del avion, etc.

Lo anterior debe clasificarse y validarse como herramientas de analisis, tomando las
reservas necesarias para evitar omitir alguna variable e incluir todas en el disefio. Un
paso importante en el proceso del disefio es la fase del disefio conceptual de la
aeronave, en la cual se define cuales son los parametros para describir el disefio con la
finalidad de facilitar el proceso, sin embargo en palabras de A. Einstein “pienso que las
cosas deben ser tan simples como sea posible, pero no tan simples”, se puede
entender que durante la fase del disefio debe simplificarse el disefo, la optimizacién, el
proceso analisis y construccion, sin pasar por alto el factor de seguridad y las normas
técnicas establecidas para las aeronaves

4.3.2 Especificaciones preliminares

Como se ha establecido al iniciar el disefio de una aeronave, es necesario conocer el
propésito, tipo y tamafio que regiran el proyecto. Se ha mencionado que desde el punto
de vista comercial los parametros son determinados por el cliente y el mercado donde
sera promovida la aeronave, lo anterior basado en estudios de mercado.

En el disefio preliminar se crea la descripcidn geométrica de lo que se construira, siendo
esta area una disciplina separada, de los temas analiticos de la aerodinamica, control de
vuelo y propulsion, las especificaciones preliminares pueden obtenerse a través de un

91




CAPITULO 4 Fase de diseno preliminar de avion ultraligero

estudio comparativo, que abarque lo referente a los distintos tipos de ultraligeros mas
comunes, de los cuales por parametros estadisticos se pueda obtener datos promedio
referentes a; peso, superficie alar, carga alar, velocidad de despegue , velocidad de
desplome, etc. Ahora bien estos mismos datos pueden obtenerse de los lineamientos
establecidos por las asociaciones nacionales e internacionales de aeronautica, tales
como la FAR citada anteriormente.

4.4 Diseio del ala

A pesar de la aparente simplicidad, el ala de un aeroplano requiere para su disefio un
cuidadoso estudio debido a que esta es la parte de la estructura que provee al aparato
de la fuerza de sustentacion necesaria. Un pequefio cambio en alguno de los factores de
disefio afectara de forma critica el proyecto, como ejemplo, dos alas aparentemente
idénticas pueden tener diferencias significativas en sus respectivos disefios, dichas
diferencias pueden ser percibidas en el desempefio del avidn, sus actuaciones tales como
velocidades de despegue y aterrizaje, cargas alares durante maniobra, estabilidad
longitudinal y lateral.

Como paso inicial debe considerarse el peso preliminar del aeronave asi como
establecer un diagrama de balances en el cual se indiquen las fuerzas que actuan en el
aeroplano durante un vuelo recto y nivelado, el peso preliminar en conjunto con el

coeficiente maximo de sustentacion C, . permiten establecer las dimensiones que

regiran el disefio, es decir, la envergadura, superficie alar, cuerda alar longitud del avién,
entre otras. El diagrama de balances es necesario para localizar la posicién del ala, el
centro de gravedad, centros de presion y centro aerodinamico de la aeronave.

En el presente trabajo se propone el empleo de un ala de forma rectangular.
Actualmente en desuso en la mayoria de los disefios aeronauticos, pese a que fueron
las primeras en emplearse, el ala rectangular con o sin los extremos redondeados, con
la misma envergadura en el borde de salida y en el borde de ataque (esta ala es de una
construccion muy sencilla y econémica).

Este tipo de ala posee sin embargo algunas desventajas, la principal es que produce
desprendimientos laterales 6 pérdidas marginales lo cual provoca turbulencias de
consideracion en los extremos, lo que se refleja en una considerable reduccion en el
rendimiento aerodinamico.

Debido a estos inconvenientes, y no obstante la facilidad de su construccion derivada
de conservar el mismo perfil a lo largo de toda la envergadura, este tipo de ala fue
sumamente empleado en los primeros tiempos de la aviacién, actualmente es utilizada
en aviones ligeros.

4.4.1 Terminologia
Es imprescindible conocer los diferentes términos que se manejan en el presente

apartado, por lo que es necesario establecer la terminologia referente a las diferentes
partes que forman un ala.
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Superficie alar. Es la superficie que ocupa la forma en planta del ala, incluida la parte
que ésta cubre del fuselaje.

Envergadura. Es la distancia de punta a punta del ala, independiente a su forma.

Cuerda media. Los perfiles que forman un ala pueden variar a lo largo de la
envergadura, por lo que su longitud varia del borde de ataque a la punta. La cuerda
media es aquella que multiplicada por la envergadura es igual a la superficie alar.

Conicidad 1 . Esta definida por el cociente de:

/1=@ 4.1)
Cr

Donde

Cp = Es la cuerda del perfil en la raiz
Cr = Es la cuerda del perfil en la punta

Centro aerodinamico

Se sabe que la fuerza aerodinamica, que se produce en el ala, actia sobre un
punto del perfil de la misma, justo en la intersecciéon con la cuerda, donde la seccién
aerodinamica funciona con un cierto angulo de ataque « . El punto de aplicacion de la
fuerza aerodinamica se llama centro de presion. El centro de presion posee movilidad
es decir, es un punto de aplicacion de una fuerza que se desplaza hacia delante o
hacia atras en respuesta a los cambios de velocidad del avion o también del angulo
de ataque de operacion del ala.

El centro aerodinamico es un punto del perfil que goza de la propiedad de que el
momento de cabeceo del ala es siempre constante, sea cual fuere el angulo de ataque
a del ala. El centro aerodinamico en los perfiles de ala subsonicos esta situado entre el
23% y 30% de la cuerda.

Diedro. Es el angulo formado entre la horizontal imaginaria y el ala o semialas del
avion, tiene influencia sobre la estabilidad lateral del avion.

Torsion. Existen dos tipos de torsion la geométrica y la aerodinamica.

La torsibn geométrica consiste en que los angulos de ataque de cada uno de los
perfiles del ala sean diferentes, provocando que la seccion de punta posea un angulo de
ataque menor que el encastre (raiz de el ala). Esta torsion o giro relativo de las cuerdas,

se hace gradualmente desde el encastre a la punta.

La torsion aerodinamica se logra con perfiles diferentes a lo largo del ala de forma que
el angulo de sustentacion nulo varia para los diferentes perfiles que componen el ala.
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4.4.2 Componentes estructurales de un ala

De acuerdo con la funciéon de cada componente se lo denomina principal o secundario.

Componentes principales:  Largueros
Costillas
Revestimiento
Herrajes

Componentes secundarios: Falsas costillas
Larguerillos
Refuerzos

Larguero (Spar): Viga que se extiende a lo largo del ala. Es el componente principal de
soporte de la estructura. Soporta los esfuerzos de flexién y torsion.

Costilla (Rib): Miembro delantero y posterior de la estructura del ala, da forma al perfil y
transmite la carga del revestimiento a los largueros.

Revestimiento (Skin): Su funcién es la de dar y mantener la forma aerodinamica del ala
pudiendo contribuir también en su resistencia estructural.

Herrajes (Fitting): Son componentes de metal empleados para unir determinadas
secciones del ala. De su calculo depende buena parte de la resistencia estructural del ala.
Resisten esfuerzos, vibraciones y deflexiones.

Larguerillos (Stringer): Son miembros longitudinales de las alas a lo largo de las mismas
que transmiten la carga soportada por el recubrimiento a las costillas del ala.

Placa o Alma (Web): Es una placa delgada que soportada por angulos de refuerzo y
estructura, suministra gran resistencia al corte.

La funcién del ala es producir sustentacion y soportar cargas, por lo tanto, su forma y
estructura desde el punto de vista estructural se debera comportar como una viga capaz
de resistir esfuerzos, y entre ellos:

Cargas aerodinamicas. (Sustentacioén y resistencia).

Cargas debidas al empuje o traccion del motor.

Reacciones debidas al tren de aterrizaje.

Esfuerzos debidos a la deflexion de las superficies méviles (cuando existen).
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Nervio superior
— de la costilla
Platabanda superior
de larguero
Larguero trasero (Rear Spar)

Falsa costilla

Costilla Maestra ——

Falsa costilla —————

Herraje

Costilla Maestra rod
Falsa costilla

Puntera de ala

figura 4.3 partes del ala

Largueros

La forma de la seccién transversal del larguero, depende de la forma del perfil, su altura,
la resistencia exigida y el material empleado.

Seccidn rectangular: Es macizo, econdémico y sencillo.

Seccidn |: Posee una platabanda inferior y superior unidas mediante el alma.

Seccién canal: Soporta mejor los esfuerzos que el rectangular, sin embargo es inestable
bajo cargas de corte. Se lo utiliza solo como larguero auxiliar.

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

Seccién | compuesta: Tiene la platabanda inferior y superior del mismo material, mientras
que el alma es de diferente material y se fija a las platabandas mediante remachado.

Seccion rectangular Secclén "I Seccidon Canal Seccién doble "T™ Seccidn “I“compuesta

; 1 1 4 L

Largueros de Armadura

Las dos platabandas se unen entre si con elementos diagonales y o verticales que
pueden estar vinculados por remachado, abulonado o soldado, que constituyen el alma
del larguero.
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NERERN

figura 4.4 Larguero de armadura

Largueros de Alma Llena

Las platabandas se unen con una chapa que forma el alma, en el caso que sea muy alta
debe incluir refuerzos verticales para aumentar la estabilidad de la chapa.

Normalmente se agujerea el alma (agujero de alivianamiento), para disminuir su peso
para facilitar el acceso para las tareas de mantenimiento y para pasar tuberias y cables.

Los agujeros deben permitir el paso de una mano cerrada por lo tanto su diametro no
debe ser inferior a los 120 mm.

En vuelo normal la platabanda superior esta sometida a compresion mientras que la
inferior a traccion y el alma trabaja al corte.

Platabanda
superior

+———— Alma

Platabanda
inferior

figura 4.5 Larguero de alma llena

Costillas

Sus funciones son:  1- Mantener la forma del perfil
2- Transmitir las fuerzas aerodinamicas a los largueros.
3- Distribuir las cargas a los largueros.
4- Estabilizar el ala contra las tensiones.
5- Cerrar las celdas.
6- Mantener la separacién de los largueros.
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7- Proporcionar puntos de union a otros componentes (tren de
aterrizaje).
8- Formar barreras de contencion en los tanques de combustible.

Clasificacion por su Funcién

a) Costillas de compresion: Unen los largueros entre si. Transmiten y distribuyen
equitativamente los esfuerzos en los largueros. Se colocan donde se producen esfuerzos
locales. No siempre se disponen perpendicularmente, pueden colocarse en diagonal.

b) Costillas Maestras: Mantienen distanciados los largueros y dan rigidez a los
elementos.

c) Costillas Comunes: No son tan fuertes. Su tarea es la de mantener la forma del perfil
y transmitir las fuerzas interiores a los largueros, distribuyéndolas en varias partes de
ellos.

d) Falsas costillas: Solo sirven para mantener la forma del revestimiento, y se ubican
entre el larguero y el borde de ataque o fuga.

Revestimiento

Larguerillos Falsas costillas

Nervio Superior
Herraje

Alma de la costilla

Herrajes

Alma de la
costilla Herraje

figura 4.6 En la figura puede observarse las partes que
conforman una costilla del ala en un avion clasico
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4.5 Perfil aerodinamico

4.5.1 Perfil N.A.C.A de cuatro cifras

Hasta 1932, los perfiles mas comunmente utilizados derivaban directamente de las
investigaciones efectuadas en los laboratorios Géttiingen, a partir de ese mismo afo el
NACA emprendié una serie de investigaciones que arrojaron como resultado los
perfiles NACA de cuatro y cinco cifras, en los que la numeracion es exclusivamente
geomeétrica. En los modernos perfiles laminares la numeracion que los identifica contiene
informacion que describe algunas caracteristicas aerodinamicas del perfil. Para la serie
de cuatro cifras del NACA el espesor maximo esta situado al 30% de la cuerda a partir
del borde de ataque.

La primera cifra indica la flecha maxima de la linea de curvatura media, en porcentaje

f

de la cuerda (curvatura relativa ) (xlOOj.
c

La segunda cifra, la posicion de dicha flecha maxima, en décimas de la cuerda

(d xlO) , a partir del borde de ataque.
c

Las dos dltimas cifras, indican el espesor maximo, en tanto por ciento de la cuerda

(espesor relativo por ciento) (e xlOOj
C

Asi, el perfil empleado 4412 tendra una flecha maxima de la linea de curvatura media
de 4% de la cuerda (7.04 cm), situada a 40% de dicha cuerda (70.4 cm), a partir del
borde de ataque, y su espesor maximo (situado a 30% de la cuerda, 52.8 cm a partir del
borde de ataque) es del 12% de la cuerda ( 21.12 cm). Los perfiles de esta serie
vienen determinados por la linea de curvatura media y por la distribucion de los
espesores a lo largo de dicha linea.

4.5.2 Seleccion del perfil aerodinamico

No existe una regla general para la eleccion de un perfil, debido a que un mismo perfil no
puede proporcionar, a la vez, una resistencia minima al avance C un gran

Dmin ?

coeficiente de sustentacion  C y un coeficiente de momentos pequenio.

L max

Los laboratorios aerodinamicos proveen de catalogos de perfiles elaborados mediante
numerosas pruebas en los tuneles de viento, en estos documentos puede encontrarse
grupos de perfiles que cumplan las especificaciones que se desean, estas varian para
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cada avién proyectado, de ahi que la eleccién de un perfil puede basarse en los
siguientes parametros.

1. Condiciones estructurales

2. Coeficiente maximo de sustentacion

3. Coeficiente minimo de resistencia al avance

4. Cociente maximo de la relacion

5. Rendimiento aerodinamico maximo

6. Valorde C, para rendimiento aerodinamico maximo
7
8

Valorde C, para coeficiente de arrastre minimo
Forma de la curva del coeficiente de sustentacion

De los anteriores puntos interesan para este caso particular la relacion maxima entre el
coeficiente de sustentacion y el coeficiente de arrastre, asi como la curva de sustentacion
que no debe caer bruscamente, dado que de no cumplirse lo anterior se producira un
desplome que reducira el margen de seguridad de la aeronave.

Como resultado del analisis de las graficas de los perfiles NACA, se concluye que el
perfil 4412 la serie de cuatro cifras, con espesor maximo situado a 30% de la cuerda, a
partir del borde de ataque, proporcionan caracteristicas compatibles con el presente
proyecto.

4.5.3 Forma del perfil aerodinamico

Los perfiles NACA de cuatro cifras estan determinados por la linea de curvatura media
y por la distribucion de los espesores a lo largo de dicha linea. Tomando la cuerda del
ala como eje de las abscisas de un sistema de ejes coordenados, con origen en el
borde de ataque, cada punto de la linea de curvatura media tendra una abscisa x y

una ordena y,.;y la pendiente, en cada punto de dicha linea, vendra determinada por
dy,
dx
media, en dicho punto, con la cuerda del ala, o eje de las abscisas.

tgf, siendo @ =arc tg el angulo formado por la tangente a la linea de curvatura

Para un perfil simétrico, los espesores estan definidos por las ordenadas y, = f(x)

para cada valor de x por encima y por debajo de la linea de curvatura media, que para
el caso del perfil simétrico es la cuerda del ala. Uniendo los extremos de las sucesivas
ordenadas y, se forman dos curvas, simétricas con respecto a la cuerda, que seran

el extradds y el intradds del perfil (figura 4.7)
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Intradds

figura 4.7 Nomenclatura del perfil aerodinamico.

Para cada punto de de la linea de curvatura media, corresponderan dos puntos, uno
sobre el extradds y otro sobre el intradds, cuyas coordenadas respectivas, con respecto

al sistema de ejes coordenados son (x,,y,) para el extradds vy (xl.,yl.). Sus valores
en funcion de las coordenadas x y y. de cada punto de la linea de curvatura media y

del angulo @ que forma en cada punto la tangente a dicha curva con el eje de las
abscisas, son respectivamente:

X, =x—y, -sent 4.2)
Y, =Y+, cosO |

X, =x+y,-sent

4.3
Vi =Y.~ Y. -cost )

Para el calculo de y, se tomo como base la variacion del espesor en dos perfiles

empiricos de eficiencia probada : el Clark-Y y el Gottingen-398, para una distribucion de
espesores semejante, se encontrd una ecuacién que daba para un perfil simétrico con un
espesor maximo del 20% de la cuerda:

Para un espesor relativo cualquiera ¢ distinto del 20%, la ecuacion para las
coordenadas y, es:

Ty, = 5%(0.29690)6% —0.12600x —0.35160x> +0.28430x° —0.10150x*) (4.4)

Que da los valores de y, para cualquier espesor y para cualquier linea de curvatura
media siendo e el espesor maximo del perfil, ¢ la cuerda del mismo, y x la abscisa
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medida sobre la cuerda a partir del borde de ataque de los sucesivos puntos de la linea
de curvatura media.

La linea de curvatura media de los perfiles N.A.C.A. de cuatro cifras esta formada por

dos arcos parabdlicos, cuyos vértices coinciden en el punto correspondiente a la flecha
maxima, las ecuaciones de dichos arcos parabdlicos son

Por delante de la flecha maxima:

v = af;z(zd'x ~x%) (4.5)
Por detras de la flecha maxima:
y, = Lz(l —2d'+2d’x — x*) (4.6)
(1-4d)

f

, . d : e
Donde f'==—y d’=— que son los valores de las relaciones de la flecha maxima a la
C C

cuerda, para una cuerda igual a la unidad.

El arco de circunferencia que pasa por el borde de ataque se obtiene generalmente,
trazando una recta que pase por dicho borde de ataque y que forme con la cuerda un
angulo igual a la pendiente que tenga la linea de curvatura media en el punto
correspondiente a una abscisa igual al 0.5% de la cuerda (medida desde el borde de
ataque), y tomando sobre dicha recta, y a partir del citado borde, la longitud del radio
determinado para trazar el arco del borde de ataque. Este radio suele ser normalmente:

y = 1.1(3 (4.7)

Siendo ¢ el espesor relativo del perfil.
c

Para simplificar el trazado, los laboratorios aerodinamicos dan en ocasiones las
ordenadas de los puntos del trasdds y del intradés que corresponden a valores ya
determinados de las abscisas. Hoy en dia existen diversos softwares tales como
Compufoil, MHfoil, MultiElement Airfoil 2.0, que proporcionan herramientas necesarias
para el trazado y andlisis mas exacto de los perfiles aerodinamicos, el inconveniente de
tales herramientas es su costo superior a los 750 doélares ($ 8,250 m.n) por licencia anual
y su dificil adquisicidn, estas aplicaciones informaticas cuentan con las herramientas
necesarias para la expresion grafica de los perfiles, existen otras como lo es el caso de
la aplicacién naca  que trabaja en el sistema operativo MS-DOS, de no contarse con
estos instrumentos, puede realizarse el calculo y trazado del perfil de forma manual con
los pasos anteriormente expuestos.

" El programa esta almacenado en el CD anexo a este trabajo.
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Para el ala que se proyecta las coordenadas del perfil son las siguientes:

NACA 4412

( Tabla 4.1 Estaciones y ordenadas
en centimetros)

Trasdos Intrasdos
Estacion Ordenada Estacion Ordenada

0 0 0 0
0.88 2.912624 0.88| -1.558832
1.32 3.440976 1.32| -1.952896
2.2 4.308128 22| -2.523488
4.4 5.953904 44| -3.429184
8.8 8.325152 8.8| -4.370784
13.2| 10.137072 13.2| -4.827504
17.6| 11.613536 17.6| -5.040288
26.4| 13.882528 26.4| -5.067216
35.2| 15.481488 35.2 -4.80832
44 16.55368 44| -4.415664
52.8| 17.175664 52.8 -3.97672
61.6| 17.397424 61.6| -3.548512
70.4 17.25328 70.4 -3.17328
79.2| 16.819088 79.2| -2.826208
88| 16.177216 88 -2.46224
96.8| 15.342624 96.8 -2.09968
105.6 | 14.327104 105.6 -1.75208
114.4| 13.137344 114.4| -1.429824
123.2| 11.784608 123.2| -1.141008
132 10.26784 132| -0.889504
140.8 8.591792 140.8 -0.67848
149.6 6.752944 149.6| -0.508288
158.4 4752176 158.4| -0.377696
167.2 2.576992 167.2| -0.283184
176 0.229152 176 | -0.219648

Nota: El rengldn sombreado pertenece al 30% de la cuerda es decir al espesor maximo
del perfil correspondiente al 12% de dicha cuerda alar.
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NACA 4412 cuerda 172 cm
(Tabla 4.2 Estaciones y ordenadas
en porcentaje de la cuerda)

Trasdos Intrasdos
Estacion Ordenada Estacion Ordenada
0 0 0 0
0.5 1.6549 0.5 -0.8857
0.75 1.9551 0.75 -1.1096
1.25 2.4478 1.25 -1.4338
2.5 3.3829 2.5 -1.9484
5 4.7302 5 -2.4834
7.5 5.7597 7.5 -2.7429
10 6.5986 10 -2.8638
15 7.8878 15 -2.8791
20 8.7963 20 -2.732
25 9.4055 25 -2.5089
30 9.7589 30 -2.2595
35 9.8849 35 -2.0162
40 9.803 40 -1.803
45 9.5563 45 -1.6058
50 9.1916 50 -1.399
55 8.7174 55 -1.193
60 8.1404 60 -0.9955
65 7.4644 65 -0.8124
70 6.6958 70 -0.6483
75 5.834 75 -0.5054
80 4.8817 80 -0.3855
85 3.8369 85 -0.2888
90 2.7001 90 -0.2146
95 1.4642 95 -0.1609
100 0.1302 100 -0.1248

[®] TraCFoil Evalution Version File : racfoilE screen.tra  Airfoil : E201

File  “iew Aifoll Layout LUtlities  Tools

=E =k s E

|

Help  How to Order

Airfail Chard

LE. Spars

E201 Chord : 145

Washout-3°

+

[v.14

|Airr0i| CE201 Chaord ;145 == Information : E201 (11.88%)

|zainama

figura 4.8 Pantalla del programa TraCFoil 3.0
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Por medio de las coordenadas puede realizarse la grafica correspondiente al perfil
N.A.C.A 4412 de cuerda 1.72 m figura 4.7.

20
15
10

0 T T T T T

-5 (I) 0 80 100 120 140 160 180 2(1)0
-10

Extrados
Intrados

figura 4.9 Perfil NACA 4412 cuerda 1.76 m

4.6 Dimensionado del ala

4.6.1 Superficie alar.

Las condiciones iniciales que se tomaran para el disefio del avion, considerando al
ultraligero en un vuelo recto y nivelado, a 2,400 m sobre el nivel del mar, siendo la
densidad del aire en esta altitud 0.9643 kg/m?®, con una velocidad perdida igual a 14.5
m/s (52.2 Km/h), de acuerdo a la definicion hecha por la FAR respecto a los aviones.
Ultraligeros. El peso operativo de diseno del ultraligero sera de 350 Kg. De acuerdo al
CAPITULO 2 seccion 2.1 se tiene como primera aproximacion que durante la condicion
especificada de vuelo recto y nivelado el peso igual a la fuerza de sustentacion:

L=W (4.8)
Bajo esta condicion, de la expresién matematica de la sustentacién se sustituye el peso

por la fuerza de sustentacion y de acuerdo a lo anteriormente expuesto cuando el
coeficiente de sustentacion es maximo la velocidad sera la minima, resolviendo para

C, ... Setiene que
Co= Y 49)
—pV?*4
) P
Donde:
CrLoax =1.74

L max

W =350 Kg =3433.5 N

5 pV? = q = Presién dindmica, en esta expresion:
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p = Densidad del aire a 2400 m de altitud, igual a 0.9643 kg/m®
V... = Velocidad minima igual a 14.5 m/s

;sz = ;sz = [;(0.9643kg/m3)(14.5m/s)2} =105.336 N/ m’

g =105.336 N/m’

Despejando el area de la superficie alar A se tiene

(4.10)

Sustituyendo se tiene

34335 N
(1.74)(105.336 Pa)

A=18.70 m*

4.6.2 Envergadura

De acuerdo con la ecuacién 2.11 la envergadura y area del ala estan relacionadas por
medio de la expresién

b2
ar = —
A

Que es la proporcién dimensional efectiva del ala y en donde:
ar = Proporcion dimensional efectiva del ala

b = Envergadura del ala
A= Area del ala

La dimension proporcional efectiva para aviones ligeros comunmente es igual a 6
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despejando
b* = (ar)(A) (4.11)

Sustituyendo la envergadura del ala es igual a:

b =./(6)(18.7 m?)
b =10.6m

4.6.3 Cuerda
La cuerda del ala también esta relacionada con la envergadura y la proporcidén

dimensional efectiva del ala por medio de la expresion:

b (4.12)
C

ar =

Despejando a ¢ de la expresion y sustituyendo valores, la cuerda del ala es igual a:

10.6
c=——
6
c=1.76 m

Para un ala recta Cp = Cr por lo que la conicidad es igual a la unidad (figura 4.8).

4.6.4 Cuerda media aerodinamica

Dado que se empleara un ala rectangular con un perfil NACA 4412 invariable a lo largo
de la envergadura, la cuerda media aerodinamica es constante eiguala 1.76 m.

4.6.5 Torcimiento

En este caso el ala estara recubierta por tela y compuesta por costillas que guardaran la

forma del perfil, segun la definicion de torcimiento esta ala no tendra torcimiento
geomeétrico o aerodinamico.
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Vista en planta del ala

Cuerda 1.76 m Cr Cp

Envergadura 10.6 m

Ala rectangular la cuerda de la raiz Cr es igual cuerda de la punta Cp
Conicidad igual a 1

figura 4.10 Vista en planta del ala

4.6.6 Factores de carga

Un aeroplano durante su tiempo de vida util estara sujeto a un ndmero infinito de
combinaciones de carga, estas cargas son esencialmente de dos tipos, las cargas de
vuelo las cuales se manifiestan debido a cambios subitos en las actuaciones de vuelo y
las cargas provenientes de las condiciones de aterrizaje

Las cargas de vuelo pueden originarse durante las maniobras ejecutadas por el piloto o
bien debido a rafagas de aire, en cualquiera de los dos casos la fuerza resultante en una
aeronave se debe a cambios en la actuacién del vuelo.

Una condicién de combinacion de cargas (sustentacion, arrastre, empuje, reacciones en
tierra) no es critica para todas las estructuras del avion, por lo que requiere analizar las
condiciones de vuelo y de aterrizaje, las cuales incluyen todas las cargas que afectan a
la estructura. Existen publicaciones de reglas que cubren todos los requerimientos
necesarios para los aviones comerciales, aunque estas reglas publicadas contienen
ciertas formulas empiricas y suposiciones arbitrarias, basadas en la experiencia
adquirida, adecuada y satisfactoria.
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4.6.7 Factor de carga alar.

Dificilmente se puede tratar todas las fases de diseno y analisis estructural en un solo
trabajo de tesis, para consideraciones de disefio se toman las condiciones mas criticas
una de estas es el factor de carga alar definido por la relacion:

L
=— 413
n w (4.13)
donde

n= Es el factor de carga alar

L = Sustentacion
W = Peso

Como se establecié ainicio de este apartado en vuelo recto y nivelado la sustentacion
es igual al peso, por lo que el factor de carga es igual a la unidad. Existen sin embargo
condiciones de vuelo en las que la sustentacion es superior al peso y en consecuencia el
factor de carga es superior a la unidad.

En un viraje se observa el angulo de inclinacién lateral & donde si cos € es menor que
la unidad, la sustentacién sera mayor que el peso y el factor de carga, definiéndose el
factor de carga como:

L 1

= w - cos(6)

(4.14)

Asi por ejemplo si el angulo de inclinacién fuera de 45°, el coseno de €= 0.5, siendo
n= 2, en otras palabras la sustentacion debe de ser el doble del peso del avién, asi los
factores de carga necesarios para mantener la altitud durante un viraje, dependen del
angulo de inclinacion.

De acuerdo al apéndice A, FAR 23, para el disefo simplificado de aeronaves ligeras con
W <6000 /b (2754 Kg) se tienen los siguientes factores de carga segun la categoria

de avion.
Factor de carga limite | Factor de carga limite
Categoria + -
Normal 3.8 0.4n
Utilitario 4.4 0.4n
Acrobatico 6 0.4n
Transporte 2.5 1

Tabla 4.3 Factores de carga para diferentes categorias de aeroplanos
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4.6.8 Factor de seguridad

De acuerdo al apéndice A del FAR 23, el factor de seguridad (FS) sera de 1.5. Este valor
es considerado para calculos estructurales introducido, debido a los errores de exactitud
que se involucran es decir las simplificaciones empleadas en el analisis teodrico
variaciones en las propiedades del material, las normas en el control de calidad (incluso
se considera las acciones de emergencia ejecutadas por el piloto que generan cargas
mayores a las esperadas). Los factores de carga limite se encuentran en funcion del
proposito de la aeronave

4.6.9 Fuerzas de aceleracion

Las fuerzas externas resultantes de una aceleracion en un avién se pueden ilustrar si
se considera las fuerzas de sustentacién y peso, actuando en el avién como fuerzas
concentradas. En una condiciéon de vuelo nivelado y constante la suma vectorial de
estas fuerzas es cero:

L-W=0

Considerando la aeronave en un estado de equilibrio estatico, si bajo esta condicion se
aplica a la aeronave una fuerza de magnitud 7L (77 >1) dicha condicion de equilibrio se
pierde por la aceleracion producida en la direccion de la fuerza nL. Ahora bien, el
principio D’Alembert, establece que “cualquier estado de movimiento puede ser

considerado en cualquier momento en estado de equilibrio, si se introducen las fuerzas
de inercia apropiadas”.

De acuerdo a la primera ley de Newton, al encontrase las fuerzas aplicadas en
equilibrio con las fuerzas de inercia definidas por el producto de la masa y la
aceleracién negativa, se tiene que el problema de movimiento acelerado se traduce a un
problema de equilibrio estatico. Si se introducen las fuerzas de inercia la ecuacion de
equilibrio sera:

nL:W+@ (4.15)

g
Donde:

a es la aceleracion negativa, g la aceleracion debida a la gravedad, dado que L=W se
tiene lo siguiente:

77£= W+@ 1 (4.16)
L g )L
n= 1+
g

Donde a es el incremento del factor de cargay 77 es el factor de carga limite para el
g
ala, dicho factor se puede definir como el factor de multiplicacion que aplicado a las
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fuerzas en estado estable, se obtiene el efecto estatico equivalente de las fuerzas
actuando durante la aceleracion del avion. El factor de carga limite es el maximo factor
de carga esperado, durante cualquier maniobra normal. Un factor de seguridad se
introduce previendo la omisién de algun factor. El factor de seguridad mas empleado es
de 1.5 con excepcion de uniones donde los requerimientos son mas altos.

El factor de carga limite multiplicado por el factor de seguridad es conocido como factor
de carga de diseno.

4.6.10 Cargas en el ala

Como se establecio el ala es la parte del avion que genera el total de la fuerza de
sustentacion, soportando asi el peso total del ultraligero incluido el peso del ala, la
resistencia al avance es minima debido a que en aeronaves de poca velocidad la
resistencia esta compuesta por resistencia de friccion, resistencia por presién, y
resistencia de forma.

La relacion entre el coeficiente de friccion y el coeficiente de presion depende
exclusivamente del espesor maximo del perfil, que raramente excede el 20% (para el
perfil 4412, es del 12%), por lo que la resistencia por presion no es considerada, para

determinar el coeficiente de arrastre minimo CD,, puede ser empleado el método de
area de contacto con el aire el cual establece la siguiente relacion:

CD, = Cf

wA
— 4.17
y (4.17)

Donde
WA = es el area de contacto con el aire (Wetted Area)

A= Es el areadel ala
Cf = Coeficiente de friccion de piel, normalmente 0.003 y dependiente de Re

Para las aeronaves de baja velocidad la resistencia inducida es la resistencia por
presion vy por la resistencia del vortex se tiene que:

Ccr?

are

CD, = (4.18)

Donde

CL*= cuadrado del coeficiente de sustentacion

110




CAPITULO 4 Fase de diseio preliminar de avién ultraligero

ar = proporcién dimensional efectiva
e = Eficiencia de Oswald igual a la unidad para alas elipticas, en otros casos varia de
0.6 a 0.9, dependiendo del angulo de ataque.

Es debido al objeto del disefio es necesario conocer las cargas que actuaran sobre el
ala. Segun los criterios establecidos por la FAR los factores de carga limites (maximo y
minimo) son respectivamente +3.8,-0.4 para la categoria normal, tomando estos valores
y retomando el coeficiente de sustentacion del perfil 1.74 se puede establecer la siguiente
relacion basada en la formula de factor de carga.

Segun la definicion de factor de carga:

UIW

Despejando L y segun la formula de la sustentacion se tiene que:

W-n:;pV2~A-CL

Despejando el factor de carga

_q-4-CL (4.19)
/4
Donde
1 2 1 2 1 3 . 2
E'DV ZEpV = 5(0.9643kg/m )(# Velocidades) " m/s | = q

q = presion dinamica

A=18.7 m*
CL=1.74
W =350 kg =3433.5 N
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Al sustituir valores puede verse como varia el factor de carga para diferentes velocidades.

Condiciones de vuelo V(m/s) n
Velocidad de perdida V, 11.6 m/s 0.790
Velocidad minima Vo 14.8m/s 1.00035
Velocidad de crucero V. 22.13m/s 3132
Velocidad maxima Voo 27 m/s 33
Velocidad de Nunca Exceder V. 36.5m/s 57

Tabla 4.4 Factores de carga para coeficiente
de sustentacion positivo

Puede observarse que en la velocidad de perdida el factor de carga es 0.790 y de
acuerdo a la ecuacion del factor de carga al ser el citado valor menor a la unidad no es
posible la sustentacion, la densidad que se ha empleado es la que predomina a los
2400 m sobre el nivel del mar (altura del Valle de México), la densidad del aire varia
segun la altitud por lo que los datos expuestos pueden variar, sin embargo son una
referencia para calculos de disefio.

El procedimiento anterior es aplicado para encontrar los factores de carga negativos
tomando un coeficiente de sustentacion igual a -1.0

Condiciones de vuelo V(m/s) n
Velocidad de perdida V, 11.6 m/s ~0.353
Velocidad minima V. 148 m/s -0.574
Velocidad de crucero V. 22.13m/s -1.28
Velocidad maxima Voo 27 m/s -1.913
Velocidad de Nunca Exceder V. 36.5m/s -3.49

Tabla 4.5 Factores de carga para coeficientes
de sustentacion negativo

Los datos anteriores se expresan de acuerdo al documento LAMAC (Light Aircraft
Manufactures Asociacién of Canada), el documento descriptivo es la envolvente de
vuelo o diagrama V' —n, el cual muestra graficamente los limites de vuelo dentro de los
cuales una aeronave puede volar o maniobrar sin dafo estructural que afecte Ia
integridad del aeronave, la FAR 23 establece los criterios para el calculo de la
envolvente de vuelo para aeronaves de diferentes categorias, sin embargo no contiene
datos que hagan referencia a la aeronaves ultraligeras, es por ello que se toma como
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referencia el documento establecido por la LAMAC del cual se encuentra informacioén en
el apéndice A en forma escrita ( toda la informacion referente a las normas LAMAC vy
FAR 23 esta contenida en el CD-R incluido este trabajo de tesis ).

Se tiene que la velocidad de perdida es:

Ve =19.77 L=13.5 m/s (4.20)
A.CLmax

Para la velocidad de disefio para maniobra

vo=1977 | VN oy 27 ms (4.21)
A'CLmax

Velocidad de disefio para picada
V,=3-V,=405m/s (4.22)

Velocidad de nunca exceder
Ve =09V, =36.45m/s (4.23)

En la figura 4.11 se muestra la envolvente de vuelo del ultraligero.

Para conocer las cargas que trabajan en el ala, se requiere considerar las fuerzas que
actian en ésta, dado que se trata de un ala alta libre de elementos que produzcan una
resistencia extra, la resistencia al avance no se tomaran en cuenta en este momento.

La condicion mas critica conocida es la que se presenta para una velocidad nunca

exceder con un coeficiente de carga alar de 5.7, esto segun la formula de dicho
coeficiente

_L
T
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+3.3

\
<F
—t~

]
K
N

=

-1.913 NN

figura 4.11 Envolvente de vuelo

L=W-n=(3433.5 N)(5.7) =19,570.95 N

Bajo esta condicion critica, 19,2570.95 N es la fuerza de sustentacion que actua en el
area del ala, la presién existente por metro cuadrado sera:

£ IR0 N _y 44657 Pa

A 18.70m?

Expresado en kilogramos fuerza

P =1046.55 Pa [9181j =106.68 @ =0.0106 kef

m sz

Esta carga se puede distribuir por paneles, cada panel es el espacio comprendido entre
costilla y costilla, como se muestra en la figura 4.11
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176 m || 1) 2| 3| 4| 5| 6| 7| 8] 9 100 11 ([ 12 13|[ 14f 15[ 16(f 17([ 18|19 20

10.6 m

figura 4.12 Distribucion de las cargas por panel

Las lineas muestran la colocacion de las costillas, estas consideraciones sirven para el
disefio estructural, para un andlisis mas exacto es necesario un estudio aerodindmico
motivo de otro trabajo de tesis, por el momento estos son datos suficientes. La fuerza
producida por la sustentaciéon recae directamente sobre la telay esta a su vez sobre la
estructura del ala, en la tabla 4.6 se da la carga por panel.

Panel No. 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

Area m* 0.88 | 0.88 | 0.88 | 0.88 | 0.88 | 0.88 | 0.88 | 0.88 | 0.88 | 1.48
Presion por

panel Kgf [93.28]93.28|93.28|93.28 |93.28 93.28 | 93.28 | 93.28 | 93.28 | 157.88

Tabla 4.6 Cargas por panel en el ala

En la tabla 4.6 se muestran las cargas por panel para una semiala, dado que en ambas
las cargas son las mismas.

La sustentacién es el resultado de la accion de las fuerzas que actuan sobre el extrados y
el intrados, la sumatoria de estas fuerzas se ubica en un punto del ala llamado centro de
presiones, el margen de posicion donde se mueve el centro de presiones suele estar en
los perfiles asimétricos entre el 23% y el 60% de la cuerda.

Existe también otro punto en el cual se considera se concentran las fuerzas
aerodinamicas es decir la sustentacion, resistencia al avance y momento de cabeceo
este punto es conocido como centro aerodinamico y varia a través de la cuerda del ala
entre un 23 'y 27%.
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Resumiendo

El conjunto de fuerzas que generan un momento que actian sobre un perfil se
considerara situado en:

Un centro de presion, donde esta aplicada solo la sustentacion y el momento es nulo
Un centro aerodinamico, donde actua la sustentacion, la resistencia y el momento.

De acuerdo a los conceptos anteriores se representa graficamente las areas en donde
los esfuerzos son mayores, puede observase que hasta el 60% de la cuerda esta sujeta
a los movimientos del centro de presiéon (area en azul), en tanto que el centro
aerodinamico puede desplazarse hasta un 25% de la cuerda aproximadamente (area en
rojo) la zonas en color indican las areas en las cuales la tela debera ser reforzada o
bien ser de una tela de mayor resistencia

176 m | 1| 2| 3|| 4 5| 6f 7| 8] 9

10.6 m

figura 4.13 Cargas debidas a la accion del centro aerodinamico
y el centro de presion

Una vez establecidas las dimensiones del ala se plantea el disefio de la estructura de
los componentes de ésta, la estructura del ala como se ha mencionado esta
compuesta por partes principales y secundarias las principales largueros y costillas
maestras, costillas secundarias, larguerillos y herrajes, lo anterior para definir el peso del
ala sin la tela de recubrimiento, la estructura del ala sera como sigue:

figura 4.14 Vista en planta del ala
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COSTILLA MAESTRA 1

LARGUERO 1

figura 4.15 Estructura principal propuesta para el ala del ultraligero

COSTILLA MAESTRA 1

COSTILLA MAESTRA 2

COSTILLA MAESTRA 3

» //X \%\CGSTILLA MAESTRA 4
~

e,

COSTILLAS
SECUNDARIAS

LARGUERO 2

s
0
@ LARGUERO DE ARMADURA

LARGUERO1

figura 4.16 Estructura completa del ala
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Una de las partes mas importantes de un ala son los largueros para el disefio
propuesto tendra dentro de la estructura del ala tres largueros, dos constituidos por
tubos de aluminio 6063-T6 C-40, uno de ellos colocado en el borde de ataque de la
estructura (figura 4.16) con un diametro exterior de 48.6 mm, el tercer larguero
colocado en el 75% de la cuerda, es un tubo de aluminio 6063-T6 de mismo diametro, el
segundo larguero se propone sea de armadura de la siguiente geometria

295¢cm

15cm

25cm

SECCION DEL LARGUERO DE ARMADURA

figura 4.17 Geometria de seccion de larguero

La armadura estara constituida por perfil de aluminio de canal con lados iguales
6063-T5, con la siguiente configuracion

figura 4.18

Donde b esigual 2.54 cm y aesigual a 1.54 mm, de acuerdo a la figura 4.17, el total
del largo del perfil empleado es igual al 20 m, con un peso total de 12 Kg.

Seccion de larguero de armadura

figura 4.19
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El peso del ala es la sumatoria de todos los componentes estructurales de la misma’, el

ala tendra como se menciond, dos tubos de aluminio 6063-T6, de

10.6 metros de

longitud y un didmetro exterior de 48.6 mm, diametro interior de 40.89 mm; el proceso

para encontrar el peso de cada tubo es el siguiente

W=V.p
V=A4-L

Para el tubo de 48.6 mm el peso es:

Si el area para un tubo redondo es igual a

e z-D* )\ (x-d*
4 4
Y la densidad de la aleacién es igual a 2697.93%

P 2
y :(” 0'0:826 j_(” 0'0:089 j:o.ooos37 m?

Entonces el peso del tubo es igual a

V =0.000537 m* -10.6 m = 0.00569 m’

W =0.00569 m’ -2697.93% =14.35 Kg

De acuerdo a lo anterior ambos largueros de tubo redondo tienen el mismo peso 14.35 Kg
Por lo que el peso de ambos miembros es de 28.7 kg.

De acuerdo a la seccion 4.5.3, las costillas maestras deben poseer la forma del perfil
establecido NACA 4412, con una cuerda ala de 176 cm y un espesor maximo del 12%
igual a 21.12 cm, con un area aproximada de 2, 908 cm’ como se muestra a

continuacion.

20

10

0

(P 60 80 100 120
10

140

160

180

2(1)0

Extrados
Intrados

* . . . . . .
Las medidas de los tubos empleados han sido seleccionadas previo estudio comparativo de acronaves

similares

119




CAPITULO 4 Fase de diseno preliminar de avion ultraligero

A el area la costilla maestra, se le restara el material retirado en los espacios para
colocar los largueros y dos agujeros de alivianamiento para aligerar el peso (figura 4.20),
la sumatoria de las areas de los espacios de donde sera retirado el material es igual a
0.0239 m?, con un peso aproximado de 0.258 kg por costilla, el peso del material
retirado para las ocho costillas maestras del ala es igual a 2.06 kg, peso que sera
restado a el peso total de las costillas es decir : (23kg -2.06 kg = 20.94 kg) dicha
cantidad es como se ha establecido la sumatoria de las costillas maestras del ala.

48.26 mm 10 em 2.5 cm 10 cm
48.26 m
-5
-—'-'_'_'_'_  ——
5.88 cm L _"""@""IEQPN'@
|
NA | o
T T T
2 cm 264 cm 52 cm 88 cm 123 cm
176 cm

figura 4.20 Costilla maestra

Las costillas secundarias se construiran conformando al perfil del ala un tubo de 13 mm
de aluminio 6063-T6, para cada costilla se emplearan 4 m del mencionado material,
siendo segun la figura 4.16, seis costillas por cada semiala, se tendra 12 costillas para
toda el ala con un peso total de 19 kg.

S

Estructura de la costilla secundaria

figura 4.21 Costilla secundaria

En la tabla 4.7 se hace un resumen de los pesos de cada una de la partes que integran
la estructura del ala, en el caso de las alas se ha escrito el peso total que representa la
suma de todas las costillas maestras 0 secundarias segun sea el caso, cabe destacar que
los materiales, medidas y formas de las estructura deben ser estudiados a través de un
analisis estructural motivo de otro trabajo de tesis.
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Parte Material Dimensiones peso
Vela Dacron 37.372 m?> 4 kg
Larguero 1 Aluminio 6063-T6 10.6 m/48.26 mm | 14.35 kg
Larguero 2 Aluminio 6063-T6 10.6 / 48.26 mm 14.35 kg
Larguero de armadura Perfil de aluminio 6063- | 10.6m/ 15 cm alt. 12 kg
T6
Costilla maestra (8 piezas) | ALCLAD A=2.34m? 20.94 kg
Esp=0.004 m

Costillas secundarias (6) Aluminio 6063 T-6 4m / 13mm 19 kg
Soldadura 1.5 Kg
Peso total del ala 86.14 kg

Tabla 4.7 Peso total del ala

24.6 cm I
25.6 cm
53 cm

S0cm | 50cm | 50cm | S0cm | 50cm | 530cm | 30cm | 50cm | 50cm

53m

B COSTILLAS MAESTRAS [ LARGUERO DE ARMADURA

1 COSTILLAS SECUNDARIAS I LARGUERO 2
I | ARGUERO 1

figura 4.22 Vista en planta de la configuracion de la semiala

De acuerdo a los resultados obtenidos durante el analisis de las cargas en el ala, la
carga para el total de la superficie del ala es igual a 19,569.81 N, cada semiala
soportara la mitad del total de la fuerza aplicada a el ala, cada semiala recibira 9,784.9
N, puede suponerse que esta carga se distribuira de forma equitativa en los tres
largueros, de forma que cada uno soportara una cargade 3,261.6 N. En su totalidad
el ala se comporta como una viga en voladizo o cantiliver, a la carga alar debe sumarse
el peso del ala es decir:
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1. Carga alar en condicion critica 19,569.81 N
Peso del ala 946.665 N

Fuerza total soportada por los largueros 20,576.4 N en condicion critica.

2. Para una condicion de vuelo recto y nivelado con un factor de carga igual a la unidad
la fuerza total soportada por los largueros sera:

Carga en el ala para un factor de carga alar igual a la unidad 3,433.3 N
Peso del ala 946.665 N

Fuerza total soportada en estado de vuelo recto y nivelado 4,379.965 N

Para una condicién de sustentacién nula la fuerza soportada por los largueros es igual
al peso de la estructura es decir 946.665 N.

Puede establecerse la siguiente suposicién: La carga alar en cualquiera de los tres casos
anteriormente expuestos esta soportada por los tres largueros, la fuerza de sustentacién
es una carga uniformemente distribuida en la superficie de sustentacién de cada una de
las semialas, para el caso 1 la fuerza que actua en cada semiala es igual a 9784.9 N
en el caso numero dos la semiala soportara 2,989.98 N y en el tercer caso se tiene
una carga alar de 473.3325 N. Las cargas en el ala hacen trabajar a cada larguero
como una viga en voladizo o cantiliver, distribuyéndose la carga en la semiala en forma
similar en los tres largueros por lo que en cada larguero actuara una fuerza de 3,429.4
N, por lo que puede suponerse que cada semiala soportara 1,714 N (figura 4.22) dicha
fuerza sustituida por una carga concentrada con resultante iguala 9,084 N .

9,084 N.m

[ 265m /

5.3m

figura 4.23 Fuerza concentrada en una viga en voladizo
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4.7 Balance del ultraligero

Los requerimientos basicos de disefio deben contemplar todas las condiciones que
representen las cargas externas aplicadas a la aeronave, lo anterior con la finalidad de
permitir un adecuado analisis estructural del avion. EIl proceso de balance tiene como
finalidad representar una condicion estatica completa que satisfaga las ecuaciones de
equilibrio YFx=0. XFy=0, 2z=0, estas ecuaciones representan los tres

movimientos de un avién alabeo, cabeceo y guifiada (figura 4.12).

EJE TRANSVERSAL "v"
MOVIMIENTO DE CABECEQ

EJE DE COORDENADAS "X"
0 EJE LONGITUDINAL
MOVIMIENTO DE ROLL

EJE DE CORDENADAS: e
MOVIMIENTO DE GUINADA

figura 4.24 Avidn ultraliviano

Los ejes de referencia mostrados se cortan en el centro de gravedad estos ejes son:

Eje longitudinal X: El origen esta en el centro de gravedad y su sentido positivo es hacia
el ala derecha. Se le define como eje OX. Alrededor de este eje se produce un
movimiento de alabeo (roll): con un momento L positivo en sentido antihorario.

Eje lateral Y: El origen esta en el centro de gravedad y su sentido positivo es hacia arriba.
Se le define como QY. Alrededor de este eje se produce un movimiento de cabeceo
(pitch) que tiende a encabritar (la parte frontal hacia abajo) el avion.

Eje vertical Z: El origen esta en el centro de gravedad y su sentido positivo es hacia la
derecha. Este eje se define por OZ. Alrededor de este eje se produce un movimiento de
guifiada (yaw) : momento N positivo contrario a la regla de la mano derecha.
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Un avién se encuentra en estado de equilibrio cuando en su centro de gravedad la suma
de los momentos de alabeo, cabeceo y guifiada -producidos por las fuerzas
aerodinamicas- es igual a cero, es decir, nula.

Para que se cumpla la condiciéon de suma de fuerzas en el eje longitudinal igual a cero
deben ser tomadas en cuenta las cargas del ala y el conjunto de empenaje (conjunto de
cola del avion) por ello, es importante localizar el centro de gravedad en el eje
longitudinal. Al actuar la fuerza de sustentaciéon el centro aerodinamico generara un
momento de cabeceo positivo o negativo con respecto al centro de gravedad el cual
debera ser compensado por las cargas en el empenaje horizontal, figura 4.25.

figura 4.25 Viga en equilibrio estético

El' momento producido por la sustentacion es:

M=F-d

Donde F = Sustentacion  para la condicion de vuelo recto y nivelado L =3,433.3 N

Tocante a d el centro de gravedad se encontrara a 1m respecto del centro
aerodinamico generandose un momento igual a:

M = (34333 N)(1m)=34333 N-m

El empenaje horizontal debe proporcionar una fuerza de sustentacién tal que genere un
momento de 3,433.3 N-m respecto al centro de gravedad, de acuerdo a un estudio
estadistico la longitud promedio de un avién ultraligero se encuentra entre los 5y 9 m
Teniendo una longitud de 5 m, y de acuerdo a la definicibn de momento la fuerza de
sustentacion que se requiere en el empenaje es:
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For=M
d

[ = 3B3INm_ o666 N
Sm

De la definicion de sustentacion se tiene que:
1 2
L:Ep-Vc -A-CI

Para el empenaje horizontal se empleara el mismo perfil aerodinamico. Despejando el
area requerida

A:1L
~—p-Ve? - Cl
2/0

_ 686.66 N
(105.336 Pa-1.74)

A=3.1188 m*

Se establece una proporcion dimensional efectiva para el empenaje horizontal de 3.8
se tiene que la envergadura de este es de:

b=./(3.118)(3.8)
b=3.442m

La cuerda del perfil para la proporcion dimensional dada esiguala ¢=0.9 m

Siendo el ala rectangular la mas simple en su estudio y construccion, pese a sus
deficiencias aerodinamicas, el empenaje horizontal se tiene la misma configuracion que
el ala principal.

Coordenadas del empenaje horizontal perfil NACA 4412
(Estaciones y ordenadas
en centimetros)
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Trasdos Intrasdos
Estacion Ordenada Estacion Ordenada

0 0 0 #;DIV/0!
0.45 1.48941 0.45 -0.79713
0.675 1.75959 0.675 -0.99864
1.125 2.20302 1.125 -1.29042
2.25 3.04461 2.25 -1.75356
4.5 4.25718 4.5 -2.23506
6.75 5.18373 6.75 -2.46861
9 5.93874 9 -2.57742
13.5 7.09902 13.5 -2.59119
18 7.91667 18 -2.4588
22.5 8.46495 22.5 -2.25801
27 8.78301 27 -2.03355
31.5 8.89641 31.5 -1.81458
36 8.8227 36 -1.6227
40.5 8.60067 40.5 -1.44522
45 8.27244 45 -1.2591
49.5 7.84566 495 -1.0737
54 7.32636 54 -0.89595
58.5 6.71796 58.5 -0.73116
63 6.02622 63 -0.58347
67.5 5.2506 67.5 -0.45486
72 4.39353 72 -0.34695
76.5 3.45321 76.5 -0.25992
81 2.43009 81 -0.19314
85.5 1.31778 85.5 -0.14481
90 0.11718 90 -0.11232

Tabla 4.7 Coordenadas del empenaje horizontal.

08m

ER 4

figura 4.26 Vista en planta del empenaje horizontal
Siguiendo el proceso de calculo para las cargas en el ala, se encuentran las cargas que
actuan en el empenaje horizontal

Segun lo establecido, la relacién para el factor de carga es
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q-A-CL
/4

Donde
1 2 1 2 1 3 . 2
E'DV _EPV = 5(0.9643kg/m )(# Velocidades) m/s | =
q:()
A=3.1188 m*
CL=1.74
L =686.66 N

Al sustituir valores puede verse como varia el factor de carga para diferentes velocidades.

Condiciones de vuelo V(m/s) n
Velocidad de perdida V, 11.6m/s 0.790
Velocidad minima Vo 148 m/s 1.00035
Velocidad de crucero V. 22.13m/s 3.132
Velocidad maxima V ax 27 m/s 33
Velocidad de Nunca Exceder V. 36.5m/s 5.7

Tabla 4.8 Coeficientes de factor de carga para
el empenaje horizontal.

Puede observarse que los factores de carga para el empenaje horizontal son similares a
los factores de carga en el ala, lo cual obviamente contribuye a un equilibrio de fuerzas
durante el vuelo.

Para conocer las cargas que trabajan en el empenaje horizontal se trabajan los datos tal
y como se procesaron para el ala. Para el empenaje la condicion mas critica conocida es
también la que se presenta para una velocidad nunca exceder con un coeficiente de
carga alar de 5.708, esto segun la formula de dicho coeficiente.

_L
T
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L=W-n=(34333 N)(5.7) =19,569.81 N

Bajo esta condicion critica, 19,569.81 N es la fuerza de sustentacion que actua en el area
del empenaje horizontal, la presién existente por metro cuadrado sera:

1 81
p=T _19098IN _ 0498 pa
A 3.1188m
Expresado en kilogramos
6274.78 iz =0.00457 kg]:
m cm

Ya que se ha empleado un ala rectangular y el eje longitudinal del avion se ubicara
en el centro del ala, las cargas en el ala y el empenaje horizontal se distribuiran
simétricamente tanto en el ala derecha como en el ala izquierda, lo mismo ocurre en el
empenaje horizontal, por lo cual la tendencia a rotar sobre el eje longitudinal eje OX
movimiento conocido como alabeo o roll, estara influenciado por la adecuada colocacion
del peso en las semialas (para consideraciones de disefio es de alrededor del 12% del
peso del avién) vy el disefio de las superficies de control.

ESTRUCTURA PRINCIPAL DEL EMPENA.JE
HORIZONTAL

figura 4.27 Empenaje horizontal (0.9 m de cuerda)
La estructura del empenaje horizontal es similar a la empleada en el disefio del ala. Se

trata de una ala rectangular sin borde de salida, conicidad 1, sin torcimiento, soportada
por tres largueros, ocho costillas maestras y seis larguerillos, unida al eje longitudinal
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por medio de una estructura rectangular de aluminio, los pesos de la estructura se
obtienen con el proceso utilizado para el calculo del peso de el ala. Para el peso del
empenaje horizontal segun las dimensiones requeridas sera.

Larguero 3, tubo de 48.26 mm con una longitud de 3.442 m

P 2
A= (” 0.04826 j_(” 0'0:089 j — 0.000537 m”

4

Entonces el peso del tubo es igual a

V =0.000537 m* -3.442 m = 0.00184 m’
W =0.00184 m*-2,697.93°% = 4.5 Kg

Larguero 4, tubo de aluminio 6063 -T6 de 48.26 mm de diametro exterior colocado a
58.5 cm sobre la cuerda del perfil, teniéndose por consecuente un peso igual al del
larguero 3.

El peso de las costillas maestras se obtiene de forma similar al peso de las costillas
para el ala, en este caso el area de cada costilla es de 0.0908 m?, un espesor de

V =0.0003632 m*

0.004 m y un volumen de con lo que se tiene un peso de:

W =0.0003632 m* -2,697.93%¢ = 0.979 Kg *8 = 7.8 kg

Con un peso de W =7.8 Kg para el grupo de 8 costillas maestras

Las costillas secundarias estaran construidas con tubo de aluminio 6063-T6 de 21.34 mm
de diametro exterior y una longitud de 2.40 m, para todo el perimetro de la costilla se
tiene un peso de 1.04 kg, y un peso de 6.2 kg para las 6 costillas secundarias (figura
4.27)

El empenaje horizontal es una estructura que contara con un conjunto de larguerillos, a

diferencia de el ala principal, los larguerillos estardn compuestos por solera de aluminio
6063-T6, de la siguientes dimensiones

19.5 mm

Colocados segun la figura 4.27 el peso total de los larguerillos es de 2.9 Kg,
considerando a las ocho piezas.

El peso total del empenaje horizontal es de acuerdo a lo anterior 28 kg (tabla 4.9).
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Parte Material Dimensiones peso
Vela Dacron 6.1956 m> 0.66 kg
Larguero 1 Aluminio 6063-T6 3.442m/ 60.33 mm | 4.5 kg
Larguero 2 Aluminio 6063-T6 3.442m/ 60.33 mm | 4.5 Kg
Larguerillos (8 piezas) Aluminio 6063-T6 2.20m 2.9 Kg
Costilla maestra (8 piezas) | ALCLAD 0.098 m? 7.8 Kg
Costillas secundarias (6) Aluminio 6063 T-6 4m / 13mm 6.2 Kg
Soldadura 1. Kg
Peso total del empenaje 27.5 kg

Tabla 4.9 Peso del empenaje horizontal

figura 4.28 Conjunto de empenaje
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70 cm

20 cm

102
om 20 cm

— 100 cm
20 cm

)

20 cm

| 20 cm

30 cm 40 cm

igura 4.29 Dimensiones del estabilizador vertical

Dentro del grupo de superficies de control, el estabilizador vertical se encuentra en la cola
de los aviones, es llamado en ocasiones "deriva". Con el timén de direccién adjunto, este
plano proporciona estabilidad direccional al controlar el movimiento en el eje vertical (de
guifiada).La configuracién de este elemento es la siguiente:

Dos costillas maestras una de 0.098 m? de area, coincidiendo con el area de las
costillas del empenaje horizontal y con un peso de 0.979 kg, una costilla maestra
superior de 0.080 m? con un peso de 0.760 kg, dos largueros de aluminio 6063-T6 de
102 y 100 cm (figura 4.29) con un peso de 2.5 kg, y tres costillas secundarias de
solera de aluminio de un peso igual a 2. kg, teniéndose segun la distribucion
propuesta un area de 3,200 cm?, para el disefio del estabilizador vertical, acuerdo a lo
anterior se tiene para este elemento un peso total de; 6.25 kg.

4.8 Cabina

La parte del ultraligero donde se encuentra el piloto es la cabina, en esta parte de la
aeronave se ubicaran los controles de mando del aparato. Para crear el espacio ideal en
el que se encontrara la cabina es necesario un estudio ergonémico para lo cual fue
necesario tomar medidas de personas estandar, siendo la medida promedio 1.70 m con
un peso promedio de 80 Kg, se tomo en cuenta la accesibilidad al vehiculo, esto se
refiere a subir y bajar del mismo, accesibilidad a los controles de mando, encendido del
motor.
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1.50m

figura 4.30 Cabina del ultraligero

figura 4.31 Estructura de la cabina
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159 cm

7347 cm A 50 cm

1.10 m

figura 4.32 Geometria de la parte frontal de la cabina

159 cm

0.7 m

1.10m

figura 4.33 Geometria de la parte posterior de la cabina
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110 m

1.76 m

figura 4.34 Geometria de la estructura inferior de la cabina

1.50 m

1.76 m

figura 4.35 Geometria lateral de la cabina

El peso total de la estructura estara dado por la suma de todos los elementos que
constituyen la cabina, para la construccién de la cabina se propone la utilizacién de
tubo de aluminio 6063-T6, de 48.26 mm para las partes en color rojo, para las piezas en
azul se utilizara tubo del mismo material con un diametro exterior de 33.4 mm .

El peso total de la cabina sin contabilizar el asiento es igual a 24.2 kg.
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El asiento y piso de la cabina se elaboraran con fibra de vidrio, la cual posee una

densidad de 1.8%, y tubo de aluminio de 48.26 mm de diametro exterior,

mencionado componente tiene las siguientes medidas.

Asiento Medidas en mm
Espacio para hombros 800 mm
Espacio para caderas 900 mm
Espacio para piernas 1000 mm
Altura de asiento a techo 12600 mm
Altura de asiento a piso 2600 mm

Tabla 4.10 Peso de cada elemento del asiento

1.10m 1.76 m

Intrados
I OO

12600 mm

12500 mm

L _

900 mm

1000 mm

1.76 m

12600 mm

240 mm

1.50 m

70 cm

0.56

0.6 m

06 m

figura 4.36 Asiento de la cabina

el
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El peso total del asiento es la suma de los componentes metalicos y de fibra de vidrio, el
peso de la placa de fibra de vidrio segun las dimensiones citadas es:

W=V-p

En donde el volumen V es igual al area de la superficie por el espesor de la misma es
decir

V =14,370 cm® -0.03 cm = 431.1 cm’

Siendo el peso del asiento de fibra de vidrio igual a

W =431.1cm’ 185" = 775.98gr
cm

La estructura que sirve de soporte del asiento estara elaborada con tubo de aluminio de la
aleacion propuesta y con un diametro de 48.26 mm, teniendo una longitud total segun
las medidas propuestas en la imagen 4.35 de 6.7 m con un peso de 9Kkg segun el
apeéndice A, siendo el peso total del asiento igual a 9.77598 kg.

4.9 Estructura longitudinal del avién

El conjunto de empenaje se une con la estructura del ala principal y la cabina por medio
de una estructura tubular de tres elementos, un tubo redondo de 88.90 mm de
diametro exterior’ y 5.5 mm de espesory 4.68 m de longitud, en dicho elemento actdan
la flexion y la torsion en forma combinada, la longitud total del miembro es de 7.5 m a
partir del Datum del avién hasta el borde de salida del empenaje con un peso de 22 kg
el conjunto de empenaje estara unido ademas por dos tensores de aluminio con las
siguientes caracteristicas: 2.5 m de longitud, 48.26 mm de diametro exterior, y un peso
de 2.5kg portensor (figura 4.35y 4.36), el peso de los tres elementos es igual a 27 kg.

4.68 m

1.50m

SECCION LONGITUDINAL DEL AVION

figura 4.37 Estructura longitudinal del avién

" Todos los datos referentes a los materiales empleados se encuentran en el apéndice A.
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4.10 Tensores

Dado que toda la estructura del aeroplano estara sometida a esfuerzos, principalmente
esfuerzos de flexibn se hace necesario colocar apoyos que brinden a las diversas
estructuras la rigidez necesaria, para tal efecto, los aviones de tipo ultraligero utilizan
cables de acero para fijar las estructuras y darles una mayor estabilidad, existen
diferentes tipos de cables de uso aeronautico, sin embargo es propésito del presente
disefio que todos los materiales empleados puedan conseguirse en México, mas
especificamente en el Distrito Federal y/o municipios aledafios del Estado de México.
Para el caso del disefo en el que se ha trabajado se propone la utilizacion de cable
de acero de las siguientes caracteristicas 4.76 mm de diametro, extragalvanizado con
alma de fibra, con una resistencia a la ruptura de 1.18 T/m (toneladas por metro), y un
peso aproximado de 0.08 kg por metro, las caracteristicas de este insumo se recabaron
de la informacién proporcionada por Grupo Palme S.A. de C.V. figura 4.38 (mas
informacion anexo A).

figura 4.38 Cable de acero

El ala principal estarad reforzada por medio de 8 tensores fijados de un soporte colocado
en la parte superior del eje longitudinal, como muestra la imagen 4.39.

10 cm

1.76 m

e

/Ezs mm gf

figura 4.39 Soporte de tensores colocado sobre el eje longitudinal del avién
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Los tensores se fijaran en la parte superior del ala, de una placa de aluminio 6063-T6
fijada en el extremo del soporte y a dos de las costillas maestras por medio de nudos
para cable figura 4.40.

tensores de cable de acero

placa de aluminio

1m 280 m

53 m

figura 4.41 Colocacion de los tensores de acero

La colocacion de los tensores es en ambos extremos del soporte, figura 4.37 es decir en
la parte frontal y en la parte posterior del soporte. El peso de los tensores segun lo
expuesto es igual a 2.10 kg, en tanto que el peso del soporte dados los datos expuestos
es de 5 kg. Asi mismo con la finalidad de coadyuvar a la rigidez del ala ante la fuerza de
sustentacion y servir como apoyo para sostener el peso del ala, la cabina estara unida a
la segunda costilla maestra de cada semiala, es decir a la costilla colocada a 2.58 m a
partir del eje longitudinal figura (4.41), a diferencia de los tensores que fijan el extradds
del ala, los tensores del intrados soportaran a tension las variaciones de la fuerza de
sustentacion en tanto que a compresion trabajara ante el peso de la estructura y las
diferencias de presion existentes en el extrados, en la figura 4.41 se representa por
medio de lineas en color rojo los tensores de unién constituidos por tubo de aluminio
6063-T6 de 48.26 m de diametro exterior, sometidos a 13.9 KN de esfuerzo a tension
en condicion critica es decir cuando el coeficiente de factor de carga sea igual a 5.7,
(para condiciones de analisis estructural debe aplicarse el coeficiente de carga de de
disefno)

Tm N

53 m

figura 4.42 Estructura del avion ultraligero
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El peso y longitudes de los tensores de acuerdo a la geometria propuesta para el
disefio son: para cada larguero de aluminio tiene un peso de 4 kg, dichos tensores se
colocaran dos en la parte frontal de la estructura del avién (figura 4.39) y dos en la
parte posterior de la cabina, los tensores de cable de acero que ayudaran a dar rigidez al
ala durante la accion de la sustentacion, se fijaran de cada una de las cuatro extremos
de la parte inferior de la cabina a las costillas maestras ubicadas en los extremos del
ala (figura 4.43).

Lastilas principales del ala

Tensores de cable de avera

T longitudinal del avion

Estructura de a cabin y tensores
Lustilas principales ds
empetae horizontal

ESTRUTURA DEL A1 ULTRALIGERD

figura 4.43 Colocacion de tensores del aeroplano

4.11 Superficies de mando y control

Ademas de que un avion vuele, es necesario que este vuelo se efectle bajo control del
piloto; que el avién se mueva respondiendo a sus ordenes. Los primeros pioneros de la
aviacion estaban tan preocupados por volar que no prestaban mucha atencion a este
hecho. Una de las contribuciones de los hermanos Wright fue el sistema de control del
avion sobre sus tres ejes; su Flygth lll disponia de timén de profundidad, timén de
direccién, y de un sistema de torsién de las alas que producia el alabeo.

Por otro lado, es de gran interés contar con dispositivos que, a voluntad del piloto, aporten
sustentacion adicional (o no-sustentacion) facilitando la realizacion de ciertas maniobras
para lograr una u otra funcionalidad se emplean superficies aerodinamicas
denominandose primarias a las que proporcionan control; y, secundarias a las que
modifican la sustentacién, ambas superficies requieren de un proceso de disefio
independiente debido a que cada una de dichas superficies actuara de forma diferente.

Las superficies de mando y control modifican la aerodinamica del avién provocando un
desequilibrio de fuerzas, una o mas de ellas cambian de magnitud. Este desequilibrio, es
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lo que hace que el avibn se mueva sobre uno, dos o tres de sus ejes, o bien incremente
la sustentacion, o aumente la resistencia.

Las superficies de control primarias son superficies aerodinamicas movibles que
accionadas por el piloto a través de los mandos de la cabina, modifican la aerodinamica
del avidén provocando el desplazamiento de este sobre sus ejes y de esta manera el
seguimiento de la trayectoria de vuelo deseada.

Las superficies de control son tres: alerones, timén de profundidad y timén de direccién. El
movimiento en torno a cada eje se controla mediante una de estas tres superficies. La
diferencia entre un piloto y un trainer de aviones es el uso adecuado de los controles para
lograr un movimiento coordinado.

compensador def
Hmde de profundidad

alerdn de T
ERHPOR wmmdo del  octusdor del o
compentador def compensador

.: P .‘.,-;_ :? q- ﬁlﬁ‘lﬁﬂ de -/I-.
.:___ir’}'.'_ . Palaties de mando o profundided e T
..‘ i S 4]
‘ pedales de e
e timén de d:‘rerf.fdn € ,
caiie de manda cables del rimdn de
del alevdn ".'4-, : profundided

cables del timidn de direceidi

- =
cable de equilibrio™~_ N
del slerdn '

P

FENSares

figura 4.44 Superficies de control primarias

Un monoplano convencional tiene dos alerones uno en cada semiala (figura 4.44), para
el disefo de las superficies de control debe de tomarse en cuenta las cargas aplicadas
por el piloto en cada maniobra asi como determinar la proporcién de carga que soportan
y las direcciones en las que estas actuan

Para el caso de los alerones los criterios de la FAR 23 establecen que estos deben ser
disefiados para las cargas a las que estaran sujetos:

1. Enla posicién neutral durante condiciones de vuelo simétrico.
2. Para las siguientes deflexiones durante condicion de vuelo no simétrico.
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i) Desplazamiento repentino del control del alerén a velocidad de perdida.
i) Deflexion suficiente a velocidad de perdida para producir una
relacion de giro no menor de una tercera parte de la obtenida eni).

Se considera una deflexion maxima en los alerones y timon de profundidad de 30°

Para el disefio de las superficies de control pueden emplearse perfiles aerodinamicos
diferentes al empleado en la construccion de las alas, para el presente disefio se
propone utilizar el mismo tipo de perfil, es decir el 4412 de N.A.C.A, para el disefio de
los alerones se cuenta segun el disefio de las alas con las siguientes dimensiones:

Cuerda alar de 176 cm, con un espesor maximo de 21.7 cm en el 40% de la cuerda,
teniéndose a partir del larguero posterior del ala un area de 2.8 m? correspondiente a
53 cm de cuerda por 5.3 m de envergadura, sin embargo considerando que en la mayoria
de los aeroplanos los alerones se colocan en los extremos del ala se propone sean
colocados los alerones en el espacio comprendido entre la costilla maestra del extremo
de cada semiala y la costilla ubicada a 3.80 m del eje longitudinal, contandose asi con
una area de 7,950 cm?, en esta area se puede disefiar la superficie de control para que
se adapte a la forma de perfil y pueda girar libremente, para adaptar las formas de las
superficies de control lo mas posible al perfil del ala se tiene que disefar un perfil
especial para el alerén, dejandose una ranura entre la superficie de control y el cuerpo
fuselado del 0.01 al 0.035 de la cuerda del perfil. Teniéndose bien definidas todas las
dimensiones fisicas de los componentes de la estructura del avién se procede al
anadlisis estructural, el disefio de las superficies de control €S un proceso
independiente del disefio del avion aunque en si es producto de dicho disefio.

4.12 Planta de potencia

Lo mismo que un automavil, una bicicleta o un tren, obviamente, es necesario que un
aeroplano cuente con una fuerza que lo impulse. En un avién, esta necesidad se hace
mas necesaria, pues mientras que en otras maquinas el impulso solo se necesita para
vencer la inercia y la resistencia al avance, en un avion este impulso es vital para producir
la circulacién de aire en las alas, origen de la sustentacion.

Esta fuerza, denominada de jalon cuando se ejerce por delante del avién, o de empuje si
es ejercida por del avion, es proporcionada por el sistema propulsor, el cual esta
constituido por uno o mas motores, y en muchos modelos, ademas por una o mas hélices.
En este ultimo caso, el elemento que realmente produce la fuerza es la hélice, siendo el
motor un mero mecanismo que la hace girar.

La fuerza de traccién o empuje, se obtiene acelerando hacia atras una masa de aire
ambiente a una velocidad superior a la del avion; de acuerdo con la 32 ley del movimiento
de Newton, esta accion provoca una reaccion de la misma intensidad pero de sentido
opuesto, la cual impulsa el avidn hacia adelante. La aceleracion de la masa de aire, se
logra por la rotacion de una hélice, movida por un motor convencional de pistéon o una
turbina de gas, o por la expulsién a muy alta velocidad del chorro de gases generado por
una turbina de gas.
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4.12.1 Motores de piston

Los motores de pistdn son los mas comunes en la aviacion ligera. Estos motores son casi
idénticos a los de los automaviles, con tres importantes diferencias:

e Los motores de aviacion tienen sistemas de encendido doble. Cada cilindro tiene
dos bujias y el motor esta servido por dos magnetos, una proporciona energia a
todas las bujias "pares" de los cilindros y otra a las bujias "impares". Si una bujia o
una magneto se estropea, la otra bujia o el magneto siguen haciendo saltar la
chispa que enciende el combustible en el cilindro. Un detalle muy importante es
que las magnetos, accionadas por el giro del motor, no dependen de la bateria
para su funcionamiento.

e La mayoria de los motores aeronauticos estan refrigerados por aire. Esta
particularidad evita cargar con el peso de un radiador y del refrigerante, y que una
averia del sistema de refrigeracion o la pérdida de refrigerante provoquen una
averia general del motor.

e Como los motores de aviacion funcionan a distintas altitudes, el piloto dispone de
un control manual de la mezcla, control que utiliza para ajustar la proporcion
adecuada de aire y combustible de entrada a los cilindros.

Este tipo de motor consta basicamente de cilindros, pistones, bielas y un cigienal. En el
interior de cada cilindro, un piston realiza un movimiento de arriba abajo, movimiento que
mediante una biela transmite al cigienal, de forma que el movimiento rectilineo del piston
se convierte en movimiento giratorio del ciglefial. En la parte superior del cilindro, se
encuentran normalmente dos bujias, una o mas valvulas de entrada de la mezcla, y una o
mas valvulas de salida de los gases quemados.

Coda iluula Culat
T
Segrrentos
———
-
Ciglierial Bizla Pistan Cilindro

figura 4.45 Componentes de un motor de combustién interna

En aviacion, la mayoria de estos motores son de cuatro tiempos, llamados asi porque un
ciclo completo de trabajo se realiza en cuatro movimientos del pistén

Atendiendo a la colocacién de los cilindros, los motores pueden ser: horizontales opuestos
(boxer), en los cuales 4 o 6 cilindros estan colocados horizontalmente, la mitad de ellos
opuestos a la otra mitad; en linea, cuando todos los cilindros estan colocados uno detras
de otro verticalmente o con una ligera inclinacion; en "V", con la mitad de los cilindros en
cada rama de la V; radiales, cuando los cilindros (entre 5 y 28) estdn montados en circulo
alrededor del  ciguefial, a veces en dos o mas bancadas; etc.
Los motores con cilindros horizontales opuestos, tipo boxer, son los mas comunes en
aviones ligeros.
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Hotizontales opuestos

figura 4.46 Tipos de motores en la aviacion

4.12.2 Sistema propulsor (hélice)

La hélice es un dispositivo constituido por un numero variable de aspas o palas (2, 3, 4...)
que al girar alrededor de un eje producen una fuerza propulsora. Cada pala esta formada
por un conjunto de perfiles aerodinamicos que van cambiando progresivamente su angulo
de incidencia desde la raiz hasta el extremo (mayor en la raiz, menor en el extremo).
La hélice esta acoplada directamente o a través de engranajes o poleas (reductores) al
eje de salida de un motor (de pistdn o turbina), el cual proporciona el movimiento de
rotacion.

Funcionamiento de la hélice

Los perfiles aerodinamicos que componen una hélice estan sujetos a las mismas leyes y
principios que cualquier otro perfil aerodinamico, por ejemplo un ala. Cada uno de estos
perfiles tiene un angulo de ataque, respecto al viento relativo de la pala que en este caso
es cercano al plano de revolucion de la hélice, y un paso (igual al angulo de incidencia). El
giro de la hélice, que es como si se hicieran rotar muchas pequefias alas, acelera el flujo
de aire hacia el borde de salida de cada perfil, a la vez que deflecta este hacia atras (lo
mismo que sucede en un ala). Este proceso da lugar a la aceleracion hacia atras de una
gran masa de aire, movimiento que provoca una fuerza de reaccién que es la que
propulsa el avién hacia adelante. Las hélices se fabrican con "torsién", cambiando el
angulo de incidencia de forma decreciente desde el eje (mayor angulo) hasta la punta
(menor angulo). Al girar a mayor velocidad el extremo que la parte mas cercana al eje, es
necesario compensar esta diferencia para producir una fuerza de forma uniforme. La
solucién consiste en disminuir este angulo desde el centro hacia los extremos, de una
forma progresiva, y asi la menor velocidad pero mayor angulo en el centro de la hélice se
va igualando con una mayor velocidad pero menor angulo hacia los extremos. Con esto,
se produce una fuerza de forma uniforme a lo largo de toda la hélice, reduciendo las
tensiones internas y las vibraciones.

Un punto critico en el disefio radica en la velocidad con que giran los extremos, porque si
esta proxima a la del sonido, se produce una gran disminucion en el rendimiento. Este
hecho pone limites al didmetro y las r.p.m. (revoluciones por minuto) de las hélices, y es
por lo que en algunos aviones se intercala un mecanismo reductor basado en engranajes
o poleas, entre el eje de salida del motor y la hélice.
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a=paso de la hélice
b=dngulo de ataque

figura 4.47 Funcionamiento de la hélice

La fuerza de propulsion del aeroplano esta directamente relacionada con la cantidad de
aire que mueve y la velocidad con que lo acelera; depende por tanto del tamafio de la
hélice, de su paso, y de su velocidad de giro. Su disefio, forma, niumero de palas,
diametro, etc... debe ser el adecuado para la gama de velocidades en que puede operar
el avion. Una hélice bien disenada puede dar un rendimiento de hasta 0,9 sobre un ideal
de 1.

Con independencia del numero de palas (2, 3, 4...), las hélices se clasifican basicamente
en hélices de paso fijo y hélices de paso variable. Se denomina paso de la hélice al
angulo que forma la cuerda de los perfiles de las palas con el plano de rotacién de la
hélice.

Hélice de paso fijo

En este tipo, el paso esta impuesto por el mejor criterio del disefiador del aeroplano y no
es modificable por el piloto. Este paso es unico para todos los regimenes de vuelo, lo cual
restringe y limita su eficacia; una buena hélice para despegues o ascensos no es tan
buena para velocidad de crucero, y viceversa. Una hélice de paso fijo es como una caja
de cambios con una Unica velocidad; compensa su falta de eficacia con una gran sencillez
de funcionamiento.

En aviones equipados con motores de poca potencia, la hélice suele ser de diametro
reducido, y esta fijada directamente como una prolongacion del ciglefial del motor; las
r.p.m. de la hélice son las mismas que las del motor. Con motores mas potentes, la hélice
es mas grande para poder absorber la fuerza desarrollada por el motor; en este caso
entre la salida del motor y la hélice se suele interponer un mecanismo reductor y las r.p.m.
de la hélice difieren de las r.p.m. del motor.

Hélice de paso variable.

Este tipo de hélice, permite al piloto ajustar el paso, acomodandolo a las diferentes fases
de vuelo, con lo cual obtiene su rendimiento 6ptimo en todo momento. El ajuste se realiza
mediante la palanca de paso de la hélice, la cual acciona un mecanismo que puede ser
mecanico, hidraulico o eléctrico. En algunos casos, esta palanca solo tiene dos
posiciones: paso corto (menor angulo de las palas) y paso largo (mayor angulo de las
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palas), pero lo mas comun es que pueda seleccionar cualquier paso comprendido entre
un maximo y un minimo.

Paso corto Paso largo

figura 4.48 hélice de paso variable

Para entender como funciona el paso variable, se parte de los siguientes criterios: primero
la mayoria de los motores de combustién interna obtienen su maxima potencia en un
punto cercano al maximo de r.p.m.; segundo la potencia requerida para volar de forma
econdmica a velocidad de crucero es usualmente menor a la potencia maxima.

El paso corto, implica menor angulo de ataque de la pala y por tanto menor resistencia
inducida, por lo que la hélice puede girar mas libre y rapidamente, permitiendo el mejor
desarrollo de la potencia del motor. Esto le hace el paso idéneo para maniobras en las
que se requiere maxima potencia: despegue y ascenso; aunque no es un paso adecuado
para régimen de crucero.

Paszo efectiva

-L f_‘l N
e —=

Paso geormétrico

figura 4.49 Paso efectivo de un hélice

Este paso es como las velocidades cortas (12, 2%) de la caja de cambios de un automoévil
que se emplean para arrancar o subir cuestas empinadas pero no son eficientes para
viajar por autopista. Con estas marchas el motor de un automovil alcanza rapidamente su
maximo de r.p.m., lo mismo que el motor de un aviéon con paso corto en la hélice.

El paso largo, supone mayor angulo de ataque y por ello mayor resistencia inducida, lo
que conlleva menos r.p.m. en la hélice y deficiente desarrollo de la potencia del motor
pero a cambio se mueve mayor cantidad de aire. Con este paso, decrece el rendimiento
en despegue y ascenso, pero sin embargo se incrementa la eficiencia en régimen de
crucero. Volviendo al ejemplo de la caja de cambios, este paso es como las velocidades
largas (42, 52), que son las mas adecuadas para viajar por autopista pero no para arrancar
o subir una cuesta empinada. Con estas marchas, el motor del automoévil no desarrolla
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sus maximas r.p.m., pero se obtiene mejor velocidad con un consumo mas econémico
exactamente lo mismo que un avion con la hélice puesta en paso largo.

En algunos manuales, se identifica el paso corto con velocidades pequefias del avion
debido a que las maniobras en las cuales esta indicado este paso (despegue, ascenso...)
implican baja velocidad en el avién. Por la misma razén se identifica el paso largo con
altas velocidades (crucero...).

Hélice de velocidad constante

Es una hélice de paso variable, cuyo paso se regula de forma automatica, manteniendo
fija la velocidad de giro de la hélice, con independencia de los cambios de potencia en el
motor. Estas hélices tienen un regulador que ajusta el paso de las palas para mantener
las revoluciones seleccionadas por el piloto, utilizando mas eficazmente la potencia del
motor para cualquier régimen de vuelo.

Las hélices modernas, sobre todo aquellas que equipan a aviones bimotores o
comerciales, tienen un mecanismo que en caso de fallo de motor permite ponerlas "en
bandera", es decir, presentando al viento el perfil de la hélice que ofrece menor
resistencia. En algunos aeroplanos equipados con motores muy potentes, es posible
invertir el paso de la hélice para ayudar en la frenada y hacer mas corta la carrera de
aterrizaje.

La densidad del aire es un factor que interviene en el rendimiento tanto de la hélice como
del motor: a mayor densidad mayor rendimiento. Puesto que la densidad disminuye con la
altura, a mayor altura menor rendimiento de la hélice y del motor.

4.12.3 Seleccion del motor

Un aeroplano, como cualquier otro objeto, se mantiene estatico en el suelo debido a la
accioén de dos fuerzas: su peso, debido a la gravedad, que lo mantiene en el suelo, y la
inercia o resistencia al avance que lo mantiene parado. Para que este aeroplano vuele es
necesario contrarrestar el efecto de estas dos fuerzas, mediante otras dos fuerzas de
sentido contrario y de una magnitud mayor, sustentacién y empuje respectivamente. Asi,
el empuje ha de superar la resistencia que opone el avién a avanzar, y la sustentaciéon
superar el peso del avion manteniéndolo en el aire.

En condiciones de vuelo recto y la resistencia al avance debe ser superada por la
potencia del motor, de acuerdo a los principios de la aerodinamica la resistencia al
avance esta dada por la suma de la resistencia parasita y la resistencia inducida de
acuerdo a la siguiente expresién

D=D, +D, (4.24)

En donde:
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D= Es laresistencia total

D,= Es la resistencia parasita (es la resistencia que produce el aire al rozar con
cualquier superficie).

D. = Es la resistencia inducida, producto de la sustentacién, y se incrementa en

1

proporcion directa al incremento del angulo de ataque. Al encontrarse en la parte posterior
del ala la corriente de aire que fluye por arriba con la que fluye por debajo, la mayor
velocidad de la primera [leflecta hacia abajo a la segunda haciendo variar ligeramente el
viento relativo, y este efecto crea una resistencia. Este efecto es mas evidente en el
extremo del ala, pues el aire que fluye por debajo encuentra una via de escape hacia
arriba donde hay menor presion, pero la mayor velocidad del aire fluyendo por arriba
[eflecta esa corriente hacia abajo produciéndose resistencia adicional.

La resistencia al avance es resultado de los efectos de la sustentacion, lo provoca la
siguiente dependencia de los coeficientes de sustentacidén y de avance, el coeficiente de
resistencia inducida depende cuadraticamente del coeficiente de sustentacién y es
inversamente proporcional al alargamiento o proporcion dimensional efectiva, siendo el
coeficiente de arrastre inducido, segun ecuacion 4.20, igual a:

2
CD, = ST (4.25)
e-mw-ar

El coeficiente de arrastre inducido también es igual a:

D,

CD, =1
! A-q-V?

(4.26)

De lo anterior despejando la resistencia inducida D,

D,=CD, -A-q-V*

El origen de estas fuerzas de resistencia es el movimiento de un cuerpo en un fluido,
para el caso que se maneja, puede establecerse que cuando un cuerpo inmerso dentro
de una masa de aire incrementa su velocidad, debido a los efectos producidos por la
presion dinamica, la resistencia al avance se vera incrementada, por lo anterior para
calculos de disefio se toma la velocidad crucero a la cual se movera el avién siendo
esta 14.5 m/s.

Segun lo expuesto la resistencia inducida para el ala es igual a:

2
CD, = T 626 (4.27)
0.6-7-6
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D, =(0.26)(18.7m*)(0.4815%¢/ )(210.25/,) = 492.8N

La resistencia inducida involucra no solo el ala del avién, el conjunto de empenaje es
decir el empenaje horizontal y el estabilizador vertical, son cuerpos fuselados que
provocan resistencia, siendo esta para los componentes mencionados la siguiente:

Resistencia inducida para el empenaje horizontal igual a
D, =(0.26)(3.188m*)(0.4815%5/,)(210.257/,) = 82.20N

Para el estabilizador vertical segun las dimensiones propuestas la resistencia inducida
es igual a

D, =(0.26)(0.825m*)(0.4815%5/,)(210.257,) = 21.74N

La resistencia inducida total debida a los cuerpos fuselados es: D, =596.74N

Por otra parte la resistencia parasita, que es la debida a la originada por la friccion del
aire sobre los demas elementos estructurales es la componente de fuerza que actia
paralela a la direccion del movimiento, siendo definido el coeficiente de arrastre por
friccion por la siguiente expresion:

F
CD, = 17“2 (4.28)
2PV -4
De donde despejando la fuerza de arrastre por friccion;
F,=CD,-q-4 (4.29)

El coeficiente de arrastre para un cilindro redondo el coeficiente de arrastre por friccion
es aproximadamente de 1.05, de acuerdo ala sumatoria de tubos redondos que
componen la cabina y la estructura, longitudinal del aeroplano la sumatoria de
elementos de 48.26 mm de diametro exterior es igual a 10.5 m, siendo entonces la
fuerza de arrastre por friccién igual a;

D, =F,=1.05-0.48215%/,-1.59m" -210.25" =169.24N

Para las secciones de 33.4 mm de diametro exterior con una longitud de 3.02m,y
un area total de 0.316 m? se tiene una fuerza de arrastre igual a

D,=F, =1.05-0.48215K%3 -0.08m’ -210.25":’—22 =8.5N
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Si se considera al motor como un cilindro cuadrado con b/h=1, con un coeficiente de
arrastre igual a 1.05, y un area bafiada por el aire de 2.16 m? aproximadamente ( segun
estudio comparativo de los motores existentes) se tendra una fuerza de arrastre de

D, =F,=1.05-048215% .1.8m -210.25" = 191.6N

Debido a que en el area de la cabina el aire tendra contacto directamente con el
cuerpo del piloto de considerara el area del cuerpo de éste como la parte de arrastre
de la cabina, considerando el cuerpo del piloto como un conjunto de cilindros redondos
y de acuerdo a las proporciones anatomicas estdndar de un individuo de 1.70 m de
estatura, se tiene que el area bafiada por el aire es de:

D, =F,=1.05-0.48215%/,.0.75m" - 210.25" = 79.8N Para el torax del individuo
D,=F, = 1.05-0.48215’%3 -0.638m” -210.25’;’—22 =67.9N Extremidades inferiores
D,=F,=1.05- 0.48215K%3 -0.25m’ -210.25’;’—22 =26.61N Extremidades superiores

D,=F, = 1.05-0.48215K%3 -0.204m’ -210.25’:—22 =21.7IN

La resistencia parasita del cuerpo del piloto esigual a 196 N
La resistencia parasita debida a otros componentes igual a 50N

La resistencia parasita total del aparato es igual a 615.35 N

La resistencia al avance total del avion es igual a: D = D, + D,, sustituyendo valores

D =61535N+596.74N =1,212.09 N
La potencia del motor para un avion de baja velocidad esta dada por la expresion:
Potencia=V.-D
Sustituyendo valores la potencia requerida es igual a

Potencia =14.5m/s-1,212.09N =17,575.3 M = l =17,575.3watts
K S
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Si1cv = 0.735 kilowatts, entonces

17,575.3watts =17.5753Kilomatss = 23.9¢cv

Por lo tanto se requiere de un motor que proporcioné al menos 24 cv de potencia para
alcanzar la velocidad crucero requerida que es de 14.5 m/s, velocidad en la que no se
entra en perdida. En el mercado de partes para aviacidon existen varios modelos de
motores generan diversos niveles de potencia, de ellos se ha seleccionado como planta
de potencia preliminar el motor, ROTAX 503, con las siguientes caracteristicas:

ROTAX 503

figura 4.50 Motor ROTAX
Descripcion: Motor de dos cilindros, dos tiempos, refrigerado por aire, doble encendido

electrénico, sistema de escape y arranque manual. Existen dos versiones, con uno o con
dos carburadores.

Potencia ( 1 carburador) 45,6 Cv a 6500 rpm
Potencia ( 2 carburadores) 49,6 Cv a 6500 rpm
Par Motor ( 1 carburador) 51 Nm a 6000 rpm
Par Motor (2 carburadores) 55 Nm a 6000 rpm
Revoluciones maximas 6.800 rpm
Diametro 72 mm

Carrera 61 mm

Cilindrada 496,7 cm3
Combustible Gasolina con o sin plomo.
Aceite dos Tiempos API-TC

Ratio de mezcla 1:50 (2%)
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4.13 Tren de aterrizaje

Se denomina tren de aterrizaje al conjunto de ruedas, soportes, amortiguadores y otros
equipos que un avion utiliza para aterrizar o maniobrar sobre una superficie. Aunque por
su denominacion, el tren de aterrizaje parece sugerir una unica funcién a este sistema,
realmente cumple varias funciones: sirve de soporte al aeroplano, posibilita el movimiento
del avion en superficie (incluyendo despegues y aterrizajes), y amortigua el impacto del
aterrizaje. Las operaciones en superficie exigen del tren de aterrizaje capacidades de
direccionamiento y frenado, y para amortiguar el aterrizaje debe ser capaz de absorber
impactos de cierta magnitud.

Rueda Tren principal Tren principal Fueda
delantera en el fuselsje en las alas de cola

figura 4.51 Tipos de tren de rodaje

4.13.1 Tren de rodaje

El tren de rodadura se compone de un tren principal, disefiado para soportar el peso del
avion y absorber los impactos del aterrizaje, y una rueda secundaria que ademas de servir
de apoyo estable al avién puede tener capacidad direccional.

El tren principal esta formado por dos ruedas situadas lo mas cerca posible del centro de
gravedad del avion, generalmente en el fuselaje a la altura del encastre de las alas o
directamente debajo de las alas, disponiendo de amortiguadores hidraulicos, estructuras
tubulares o planas (ballestas) o ambas cosas, para absorber el impacto del aterrizaje y las
sacudidas cuando se rueda sobre terrenos accidentados.

La rueda direccional puede estar situada en la cola del aeroplano, lo cual no es muy
frecuente, o lo que es mas habitual, debajo del morro del avién.

Los dos tipos mas comunes de tren de aterrizaje son: el tren de patin de cola y el tren tipo
triciclo. El tren de patin de cola esta compuesto de un tren principal y una rueda o patin de
cola. Este tipo de tren, se montaba en aviones fabricados hace algunos afios estando su
uso limitado actualmente casi en exclusiva a aviones acrobaticos, o dedicados a la
fumigacion o a labores de extincion de incendios. En principio, en lugar de la rueda de
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cola se montaba un patin, lo cual dio nombre a este tipo de tren. La rueda de cola suele
tener un radio de giro de entre 15° y 20° a cada lado.

El tren triciclo, se compone también de un tren principal, localizado en una posicion algo
mas retrasada que el de patin de cola, y una rueda delantera situada bajo el morro del
avion, la cual dispone de un dispositivo de amortiguacion para evitar vibraciones durante
la rodadura. Este tipo de tren es el mas utilizado hoy en dia porque tiene mejores
caracteristicas de operacion en el suelo que el tipo de patin de cola: por su geometria, la
visibilidad hacia adelante es mejor, y el despegue y la toma de tierra se realizan mas
facilmente. El radio de giro de la rueda delantera suele estar entre 20° y 30°. En algunos
casos de patin de cola y casi siempre en el tren triciclo, la rueda de morro o de cola puede
ser dirigida hacia un lado u otro mediante un sistema de cables y poleas conectados a los
pedales que mueven el timén de direccion. De esta manera, la rueda dirigible permite
controlar la direccion del aeroplano durante las operaciones en el suelo, ayudando un
poco la deflexion del timén de direccion.

Los pedales funcionan de manera que pisando los pedales, se actua sobre la rueda
direccionable y el timon de direccion, y pisando en su parte superior (pedal hacia arriba)
se actua sobre el freno de la rueda correspondiente.

figura 4.52 Funcionamiento de los pedales de direccion y frenado

4.13.2 Frenos.

El sistema de frenos tiene como objetivo aminorar la velocidad del aeroplano en tierra
tanto durante la rodadura como en la fase final del aterrizaje.

El dispositivo de frenado de los aviones consiste, lo mismo que en los automdviles, en un
disco metalico acoplado a cada rueda, el cual se frena, y con el la rueda, al ser oprimido a
ambos lados por unas pastillas de freno accionadas por un impulso hidraulico.
El sistema de frenos de los aviones tiene dos caracteristicas especiales: una, que solo
dispone de frenos en el tren principal, nunca en las ruedas directrices; y dos, que cada
rueda del tren principal (o conjunto de ruedas de un lado en trenes complejos) dispone de
un sistema de frenado independiente.
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figura 4.53 Frenos de disco en un aeroplano

El disefio total aeroplano, es la integracién de el disefio de cada una de sus partes
superficies de mando y control, tren de aterrizaje, planta de potencia (motor y hélice)
disefio aerodinamico, ergonomia, actuaciones, analisis aerodinamico, etc. Para el
disefio propuesto y en el cual uno de los objetivos es el ser disefiado con elementos
accesibles es decir de una adquisicion no tan compleja como lo seria adquirir
elementos aeronauticos que solo existen en otros paises, referente al tren de aterrizaje
y para fines de calculo de peso se toma como parametro el peso de tres ruedas de
motoneta cuya masa es de 25 kg incluidos sistema de frenado.

La fase preliminar de un disefio es el punto del cual se parte para la construccion de
cualquier aeronave esta involucra basicamente las dimensiones geométricas del avion
para iniciar el disefio de un aeroplano existen diversos para desarrollarlo, puede
partirse del area requerida para sustentar un peso determinado, o bien partir de la
potencia de un motor seleccionado vy la velocidad crucero deseada, para conocer los
otros parametros de disefio, en ambos casos puede llegarse a fin deseado, al finalizar
este trabajo y para aquellos que desean conocer o involucrarse en este tema
recomiendo la segunda opcidén, puede experimentarse con los elementos contenidos
en este estudio y observarse cual es la via mas adecuada para obtener el objetivo
deseado.
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CAPITULO 4

Fase de diseno preliminar de avion ultraligero

Parte Material Peso Kg
Ala principal
Vela Dacron 4 kg
Larguero 2 Aluminio 6063-T6 | 14.35 kg
Larguero de armadura Perfil de aluminio|12 kg
6063-T6
Costilla maestra (8 piezas) |ALCLAD 20.94 kg
Costillas secundarias (6) Aluminio 6063 T-6 |19 kg
Soldadura 1.5 kg
Peso total del ala 86.14 kg
Empenaje horizontal
Vela Dacron 0.66 kg
Larguero 1 Aluminio 6063-T6 |4.5 kg
Larguero 2 Aluminio 6063-T6 (4.5 kg
Larguerillos (8 piezas) Aluminio 6063-T6 |2.9 kg
Costilla maestra (8 piezas) [ALCLAD 7.8 kg
Costillas secundarias (6) Aluminio 6063 T-6 | 6.2 kg
Soldadura 1. kg
Peso total del empenaje 27.5kg
Otras estructuras
Estabilizador vertical Aluminio 6063-T6 |6.25 kg
Cabina Aluminio 6063-T6 |24.2 kg
Asiento del piloto Aluminio 6063-T6, [ 9.8 kg
fibra de vidrio
Estructura longitudinal Aluminio 6063-T6 |27 kg
Tensores de acero Cable de acero 2.10kg
Soporte de tensores Aluminio 6063-T6 |5 kg
Tensores de aluminio Aluminio 6063-T6 |8 kg
Tornilleria y accesorios 2 kg
Peso del motor (Equipo 38 kg
basico)
Tren de aterrizaje 20 kg
Tanque de gasolina 4 kg
Combustible 15 kg
Peso basico vacié del 274.99 kg

aparato
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Conclusiones

1. Por definicion la Ingenieria Mecanica Eléctrica tiene como uno de sus principales
alcances, el utilizar la energia proporcionada por la naturaleza para satisfacer las
necesidades del ser humano, por tanto: el adecuado aprovechamiento de las fuerzas
derivadas de las diferencias de presion existentes alrededor de un cuerpo fuselado
son sumamente importantes en el proceso de disefio de todo tipo de transportes, tanto
terrestres, acuaticos, subacuaticos y aéreos, por lo que la apropiada comprension de
todos los fendbmenos inherentes a la aerodinamica y mecanica de los fluidos
proporcionara al ingeniero mecanico electricista las herramientas necesarias para el
disefio de transportes mas eficientes y acordes a las leyes fisicas.

La correcta aplicacion de los principios aerodinamicos puede ayudar a la creacién de
maquinas que trabajen con el maximo aprovechamiento de la energia, un adecuado
disefio aerodinamico sumado a la aplicacion de nuevas tecnologias en materiales
arrojaran disefios mecanicos que aprovechen al maximo la energia proporcionada por
los combustibles y/ o fuerzas de la naturaleza, teniendo como consecuente mayor
rendimiento energético y eficiencias mas elevadas, produciendo una mayor
rentabilidad financiera en cuanto a el aprovechamiento de la energia.

2. La licenciatura en Ingenieria Mecanica Eléctrica de la FES Aragon perteneciente a la
UNAM tiene contemplado dentro de su plan de estudios las asignaturas de Mecanica
de Fluidos, Disefio de Maquinas y Turbomaquinaria, sin embargo en ninguno de los tres
casos se contempla el estudio de temas referentes a la Aerodinamica, puede pensarse
que esta disciplina es exclusiva de la Ingenieria en Aeronautica, si bien es cierto que en
México el Instituto Politécnico Nacional posee dentro de su estructura esta licenciatura y
contempla a la aerodinamica como asignatura exclusiva de la misma, es necesario
mencionar que algunas universidades europeas si contienen dentro de sus planes de
estudio asignaturas que dentro de su temario abordan el estudio de la aerodinamica
como ejemplo la Universidad del Pais Vasco, en Espafia, el Departamento de
Ingenieria Electromecanica en el Area de Ingenieria Mecanica tiene dentro de sus
asignaturas la materia de automéviles dentro de esta el tema 7 esta dedicado al estudio
de la Aerodinamica; como puede verse la Aerodinamica no involucra solamente las
aeronaves, otro ejemplo es el estudio de los efectos de los perfiles aerodinamicos en
los impulsores de las turbomaquinas situacion que demuestra la estrecha relacion de la
aerodinamica con las turbomaquinas y el disefio de maquinas. Por lo anterior seria
recomendable que se incluya como materia optativa para la licenciatura en Ingenieria
Mecanica Eléctrica, Area Mecanica, la asignatura de Fundamentos de Aerodinamica
ya que es imprescindible el conocimiento de esta disciplina para el Ingeniero
especialmente para aquellos profesionales interesados en el disefio, dado que la
aerodinamica esta inmersa en muchas areas de la vida del ser humano, el transporte
en todas sus formas, en el deporte, las acciones bélicas, la investigacion, meteorologia
la produccion de energia, etc....
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Conclusiones

3. Como se planted en la parte introductoria de este trabajo el proceso de disefio de un
avion involucra diferentes etapas, el objetivo de esta tesis se centro en establecer
unicamente el disefio preliminar de un avion ultraligero ya que es imposible para un solo
trabajo de tesis y aun para un solo libro  desarrollar todas las etapas de disefio y
analisis tanto estructural como aerodinamico de un avién. Si bien el disefo y
construccion de una aeronave es tarea de los ingenieros aeronauticos, es posible el
disefio y construccion de un avion de tipo ultraligero por parte de la UNAM. Puede
establecerse el juicio referente a que en la Facultad de Estudios Superiores Campus
Aragoén no se cuenta con las herramientas apropiadas para la realizacion de un proyecto
de este tipo sin embargo, dada la estrecha relacién de la Ingenieria Mecanica con otras
ingenierias especificamente la Ingenieria Aeronautica si es posible mediante la
participacion de profesores y alumnos de las diferentes areas la consolidacion de dicho
proyecto, consecuentemente con lo anterior expuesto se abre la invitacion a desarrollar
trabajos de tesis que den continuidad al presente para lo cual como se ha mencionado
en dos ocasiones se incluye en la presente obra un CD con la informacién mas relevante
del trabajo y que podria servir de marco de referencia para otros trabajos de tesis.
Durante las investigaciones realizadas para la creacion de este trabajo se logro
observar que no es necesario ser un ingeniero aeronautico para construir un avion por
lo menos un avién de tipo ultraligero, ya que existen innumerables proyectos amateurs
en Sudamérica, Espafia y Norteamérica desarrollados por aficionados a la aviacion, es
importante destacar que desde los albores de la aviacion hasta nuestros dias muchos
de los conocimientos referentes a el vuelo y la aerodinamica no provienen de complejos
estudios, sino por el contrario la experiencia practica y el ejercicio de la aviacion han
proporcionado un gran cumulo de conocimientos de los cuales se derivan las actuales
teorias referentes a la Aeronautica.
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Apéndice A

Uno de los alcances del presente estudio es que

experimental

la construccion de un aviodn

en la Facultad de Estudios Superiores Campus “Aragon”, pueda
realizarse con materiales
municipios cercanos del estado de México, por lo que las medidas de los materiales
asi como sus caracteristicas se incluyen por medio de este apéndice en el trabajo
las tablas que a continuacion se presentan son recabadas de la informacién brindada
por la industria Nacobre S.A. de C.V. y por el grupo Palme S.A. de C.V.

que logren adquirirse en el Valle de México o en los
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Tabla 1 Medidas del tubo redondo de aluminio 6063-T6
De Nacobre donde “a” es el espesor de pared y “b” es el diametro exterior
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Tabla 2 Medidas del tubo redondo de aluminio 6063-T6
De Nacobre donde “a” es el espesor de pared y “b” es el didametro interior
es el diametro exterior

y C
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PULGADAS MILIMETROS ’
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* También en Aleacidn 6061 Temple &

Tabla 3 Datos de la solera de aluminio 6063-T6.

En la siguiente tabla proporcionada por Grupo Palme se presentan las caracteristicas
de los cables de acero propuestos.
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Diametro Resistencia a la ruptura T/M Pe.so
aproximado
EXTRA
mm  Pulgadas ACERO NEGRO GALVANIZADO Kg/Mt
Almade Almade Almade Alma de

Fibra Acero Fibra Acero AF AA
6.35 1/4 2.4 2.74 2.17 2.37 0.15 0.17
7.94 5/16 3.86 4.25 3.55 3.68 024 0.28

1/2 9.71 10.68 8.7 9.34 0.62 0.69
9/16 12.2 13.48 11 11.8 0.79 0.87

[ —y

Rl e
w

22.23 7/8 29.2 32.13 23.3 28.2 1.8 2.1
25.4 1 37.9 41.71 34.1 36.7 24

34.93 1-3/8 70.5 77.54 63.4 68.1 45 5.15
38.1 1-1/2 83.5 91.8 75.1 80.7

47.62 1-7/8 128 140.7 113.3 124 9.52
50.8 145 159.66 128.5 140 10.82

60.33 2-3/8 198.2 213.39 13.5 1522
63.5 2-1/2 217.85 233.92 15 1698

Resistencia a la ruptura T/M Peso aprox. en kg. Metro
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0.51

8.25

7/16

11.11
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