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SUMARIO

El objetivo principal de esta tesis es el redisefio del aeromodelo de carga controlado por radio “Santos”,
y disponer asi, de un disefio basico, a partir del cual se confeccionen los nuevos aeromodelos que
participen en los concursos que organiza SAE Aerospace y tener la posibilidad de competir por los
primeros lugares.

Este redisefo, se basa en estudios tanto aerodinamicos como estructurales:

1. Con el estudio aerodindmico se calculan las actuaciones de vuelo y se establecen las cargas
maximas que soporta el aeromodelo.

2. El estudio estructural consta de dos pares: en la primera se realiza experimentaimente una
caracterizacion mecanica de los materiales empleados (materiales compuestos, bajo normas ASTM),
en la segunda se aplican modelos tanto analiticos {mecanica de solidos) como numéricos (mediante
elementos finitos) para corroborar resultados, determinar comportamientos v establecer redisefios.

Las caracteristicas principates del aeromodelo redisefiado son: bajo costo, carga util de 17 libras a nivel
delzmar {carga méaxima de 22 Ib), motor con potencia de 820 Wats y area maxima proyectada de 77.5
dm®.

Con el aeromodelo “Santos” se participo en la competencia “SAE Aerodesign WEST 1997, donde se
obtuvo et decimoprimer lugar.



Descripcion de la Tesis

La tesis se divide en 5 capitulos, en los cuales se presentan: el analisis dindmico para la obtencién de las
actuaciones maximas del aeromodelo, la determinacidn del médulo de Young y esfuerzos maximos de
pane! kevlar-madera balsa, el anaiisis de esfuerzos de las estructuras que presenia el aeromodelo
“Santos”, el redisefio estructural por medio de eiementos finitos del aeromodelo, los resultados vy
conclusiones.

En la introduccién, se plantean los objetivos y se presentan los antecedentes del desarrollo de prototipos
participantes en la competencia “SAE AERODESIGN" del equipo representativo de ta Facultad de
Ingenieria de la UNAM.

En el primer capitulo "andlisis dindmico para la obtencidn de las actuaciones maximas del aeromodelo”,
se realizan calculos para tener el diagrama de maniobra, con el que se calculan (as cargas en vuelo y
actuaciones maximas. Se parte del analisis de la traccidon necesaria para volar a una determinada
velocidad, a nivel del mar, luego, se calcula la potencia necesaria de vuelo, la cual se compara con la
traccion real de |a hélice y el motor.

En el segundo capitulo “determinacion del médulo de Young y esfuerzos maximos de las estructuras
compuestas’, se presenta el desarrollo para el andlisis de las propiedades elésticas del panel keviar-
madera balsa; comenzandc por una revision breve de los materiales compuestos, clasificacion,
descripcidn de compositos textiles y un resumen de los modos de falla que presentan los materiales
compuestos laminados. Se realiza la descripcién de las caracteristicas de las probetas, sistemas
empleados, datos del camportamiento del panel durante las pruebas y caracteristicas de las falias de las
diferentes pruebas a traccién, cortante y perpendiculares al plang, de acuerdo a las normas ASTM.

En el tercer capitulo “anélisis de esfuerzos de las estructuras que presenta el aeromodelo Santos”, se
desarrolla el anélisis de las estructuras principales (ala, empenaie, tren de aterrizaje y fuselaje) a través
de elementos finitps. Se parte de un cdlculo basico analitico para confrontar los valores de ambos
modelados y se obtienen los esfuerzos maximos sobre las estructuras y el factor de seguridad para
cada parte analizada.

En e! cuarto capitulo “rediseio estructural por medio de elementos finitos”, se presenta el redisefio de las
estructuras principales del aeromodelo, empleando los modelos desarroliados en el capitulo anterior, Las
estructuras son redisefiadas, basandose en el margen de seguridad, para soportar la ¢arga de disefo
con el menor peso posible.

En el sexto capitulo, se exponen las conclusiones y recomendaciones. En el apéndice A, se presentan
las curvas de comportamiento de los perfiles aerodinamicos empleados, curvas de potencia para el
motor K&B 0.61, dimensiocnes de las probetas para pruebas de traccién, planos de las probetas y
dispositives utilizados, curvas y datos registrados de las pruebas y propiedades de diversos materiales.
En el apendice B, se muestran los planos generales del aeromodele y de las partes originales v
redisefiadas. En el apéndice C, se presentan las normas ASTM en las que se basaron las pruebas
mecanicas.



OBJETIVOS Y ANTECEDENTES
OBJETIVOS

Los objetivos principales en este trabajo son:
¢ Obtencion del factor de carga y actuaciones maximas del aeromodelo “Santos”.

+ Obtencién de las propiedades mecanicas experimentales (Médulo de Young, esfuerzos maximos y de
disefio) de los materiales usados para la construccion de estos aeromodelos.

» Modelado analitico como numérico {mediante elementos finitos) para corroborar resultados.

» Determinar comportamientos y establecer redisefios.

ANTECEDENTES

La ingenieria aeroespacial ha tenido poco desarrollo en México. Actualmente en nuestro pais, cuando se
desea realizar estudios de la superficie de ia tierra, el trabajo es realizado a través de un medio volante
{helicdptero o avioneta) con un costo elevado. Por esto, se ha enfocado a tratar de resolver este problema
por medio de aviones radiocontrolados.

En 1994 surge un grupo de estudiantes de la Facultad de Ingenieria, interesados en el disefic y
construccion de aeromodelos radiocontrolados, los cuales se construyen con el objetivo principal de
participar en la competencia “SAE AERODESIGN" gque es organizada cada afo por la Society of
Automotive Engineers (SAE). Dichos aeromodelos posteriormente son adaptados para hacer estudios de
percepcion remota.

Hasta la fecha se han construido tres aeromodelos, gue han participado en la competencia. Estos
proyectos son apoyados por la Facultad de Ingenieria de la UNAM, Instituto de Ingenieria de la UNAM,
Sociedad de Exalumnos de la Facultad de Ingenieria {(SEFI) y compaiias externas.

Con la experiencia que se ha obtenido con ef desarrollo y construccion de estas aeronaves, existe la
necesidad de un disefio basico estructural confiable para poder ser utilizado en dichos proyectos. Para
cumplir con los requerimientos del disefio estructural para la elaboracién de los aesromodelos, se emplean
materiales compuestos, dadas sus propiedades mecanicas.

Actuaimente, las industrias aercespacial, automoiriz y navai, emplean los materiales compuestos en
estructuras secundarias, obteniende mejoras significativas en el comportamiento de los disefios
realizados. Dentro de la industria aeroespacial los cuatro requerimientos mas importantes de un material
son: ligero, resistencia mecanica elevada, dureza alta y buena resistencia a la fatiga®.

Las caracteristicas de los aeromodelos que se han construido se presentan en |a tabla 1. En la figura 1.1
se presentan las figuras de las principales variables presentadas.

El primer aeromodelo, “Bicho 17, que compitid en 1994, se disefio para una carga maxima de 8 Ib. Tiene
una estructura confiable y aercdinamicamente bien disefiado. De todos los aeromodelos que se han
construido, es el mas ligero y el que més se ha empleado para investigacién de percepcion remota.

' Handbook of Composites
Georgen Lubin.



Compitid en ese mismo afio, en la Ciudad de Dayton Ch. EE.UU., obteniendo un 20° lugar, de 72

aeromodeios.

El segundo aeromodelo, “Bicho |1, desarroliado en 1985, se disefio para soportar una carga de 16 Ib. Se
cambid el disefio del ala (en forma y perfil) y Ia estructura del fuselaje, resultando un aeromodelo robusto.
Se cambi6 el tren de aterrizaje, y logré volar con una carga de 8lb. Desafortunadamente, no logr6
competir por falta de recursos.

El tercer aeromodelo, “Xobec", realizado en 1996, fue disefiado para una carga de 17 Ib. Se cambio el
disefio del ala (forma, perfil y estructura) y del estgbiiizador. El estabilizador presentéd problemas de
disefio, Participd ese mismo afio, en la ciudad de Los Angeles, Ca. EE.UU,, obteniendo el lugar 22.

El cuarto aeromodelo, “Santos”, construide en 1997, fue disefiado para una carga maxima de 22 libras,
conservando muchas de las caracteristicas del avién anterior pero con cambios en el disefio de
estabilizador, estructura del ala, viga de union det estabilizador con el fuselaje. Participd este mismo afio,
en la ciudad de Seattle, Wa. EE.UU. obteniendo el lugar no. 11 de 34. Cabe sefialar que ha tenido el
mMayor apoyo econdmico.

Desde que se inicia de la participacién en este tipo de competencias, los alumnos representativos de la
Facultad de Ingenieria de la UNAM han sido los tnicos representantes de instituciones mexicanas.

A

Bicho 1 Bicho 2 Xobec Santos

Envergadura (m) [2.37 2.68 2.5 2.51

Cuerda 0.26 0.23 0.24 0.25

Aerodinamica (m)

Longitud total (m) | 1.41 1.41 1.564 1.50

Autonomia (min}{10 10 10 10

con tanque de

0.23 1t,

Alcance Visual Visual Visual Visual

Tipo de Aeronave | Convencional Convencional Convencional Convencional

Posicion def Ala Alta, perfil NACA ! Alta, perfii NACA{Alta, perfil EPPLER { Alta, perfil EPPLER
212, angulo de|6412, angulo de (423, angulo de|423, angule de
ataque de 2° ataque de 2° atague de 0° ataque de 0°

Tipo de Ala Rectangular,  con| Flechada, con | Rectangular, con|Rectangular, con
diedro de 3° diedro de 3° diedro de 4° diedro de 3°

Posicién del{Alto, con perfiliBaje, con perfili Alto, con pertfill|Bajo, con perfil

Estabilizador NACA 009 NACA 009 NACA 009 EPPLER 392

Timdn de |1, con perfil NACA |1, con perfil NACA {1, con perfil NACA 11, con perfil NACA

Profundidad

008

008

009

009

Tren de aterrizaje

De patin delantero
y variila trasera

DCe patin delantero
y aluminio rasero

De patin delantero
y aluminio trasero

De patin delantero
y aluminio trasero

Posicién del

motor

Frontal

Inclinado

Frontal

Frontal

Carga util (kg)

2®@2300 ms.nm,

2@ 2300 ms.n.m.

8 @ 2300 ms.n.m.

10 @ 2300 m
S.A.M.

Compartimento de
carga (m)

0.25x0.15x0.12

026x0.15x0.12

0.25x0.15x0.12

0.25x0.15x0.12

Materiales

Madera, kevlar,
fiora de  vidrio,
epoxico, aluminio

Madera, kevlar,
fibora de vidrio,
epéxico, aluminio

Madera, kevlar,
fibra de carbono,
epdxico, aluminio

Madera, kevlar,
epdxico, aluminio

Radiocontrol

FM, de 7 canales

FM, de 7 canales

FM, de 7 canales

FM, de 7 canales

Tabla 1 Caracteristicas de los aeromodelos construidos para las competencias "SAE Aerodesign"




CAPITULO 1

ANALSIS DINAMICO PARA LA OBTENCION DE LAS ACTUACIONES' MAXIMAS

DEL AEROMODELO “SANTOS”

INTRODUCCION
En este capftulo, se calcuia el diagrama de manicbra y cargas maximas en vuelo del aeromodelo.

1.1 NOMENCLATURA

Constantes geométricas:

Para desarrollar el diagrama de maniobra, se necesita primero establecer para cada elemento del
aeromodelo sus caracteristicas aerodindmicas. Primeramente se establece la nomenclatura a usar y
luego se dan las caracteristicas aerodinamicas, 1a curva de traccion, la curva de potencia y eficiencia de
la hélice. Con todo esto se desarrolla el diagrama de maniobra para obtener finalmente la velocidad y
actuaciones maximas en subida, vuelo y trayectoria circular

Se presentan a continuacién, la nomenclatura general, usada para el anélisis del aeromodelo:

Las constantes geométricas principales del asromodelo se muestran en fa tabla 1.1 y se ilustran en fa

figura 1.1,
Simbolo Variable Significado
b Envergadura Distancia de punta a punta del ala
S Superficie alar Superficie de las alas, incluyendo la parte
sobre el fuselaje
c Cuerda Longitud entre el borde de entraday de
salida
A Estrechamiento (taper ratio) Relacién entre la cuerda en el centro del ala
y en la punta
A Alargamiento (aspect ratio) Relacién entre la envergadura y la cuerda
8 Diedro Angulio formado entre la zona central y la
punta del ala en vista frontal, con respecto
a fa horizontal
() Angulo del empenaje Angulo que forma la viga de unién entre
empenaje y fuselaje, con {a horizontal

Tabla 1.1, Variables principales usadas para el analisis aerodinamico
Parametros asrodindmicos:

‘ Los pararmetros aerodindmicos que se utilizan, se presentan en la tabla 1.2

| Simbolo

Parametro Simboio Parémetro

a Angulo de ataque T Traccion de ias hélices
CL Coeficiente de sustentacion Tn Traccion necesaria para vuelo
CD, Coeficiente de resistencia parasita W Peso del aeromodelo
CD, Coeficiente de resistencia inducida e eficiencia de ala eliptica
CD, Coeficiente de resistencia total Ve Velocidad equivalente
Po Densidad tipo D Didmetro de hélice

Av Aceleracion que sufre el aire por la Pm Potencia disponible para vuelo

hélice
1 Eficiencia de hélice n factor de carga
a Pendiente de la curva de FU magnitud de la rafaga
sustentacién del perfil principal repentina que encuentra el
aeroplano en vuelo horizontal

Tabla 1.2. Parametros aerodinamicos

'Se define cominmente las actuaciones de un avion, como el conjunto de maniobras que puede realizar en vuelo

{virajes, trayectorias,

5



Andlisis dindmico para la obfencién de las actuaciones mdrimas del aeromodelo

e —

Fig. 1.1. Parimetros geométricos del aeromodslo

1.2 CARACTERISTICAS AERODINAMICAS DE LOS ELEMENTOS QUE CONSTITUYEN EL
AEROMODELO.

Se describen las ecuaciones en las que se basa la maniobrabilidad del aeromodelo y sus
especificaciones. Se emplean 3 perfiles aerodinamicos para su construccion: uno para el ala principal y
dos para el empenaije (estabilizador horizontal y el vertical).

Ala: Con perfil tipo Eppler 423, para el cual se obtuvieron las siguientes relaciones’:

CL=5.0 a + 0.96 (con o en radianes)
C!méx = 2.1‘a=1ﬂ°
CD. = 0.0345 CL*

CD, = 0.01166/CL - 085" +0.012

Estas relaciones se obtienen de las gréficas originales, que se muestran en el apéndice. Para la
expresion de CL, se hizo un ajuste lineal de la curva, mientras que para Cpi se hizo un ajuste
exponencial. Cd, se obtiene con una correccién para ala finita.

Las caracteristicas finales del ala se presentan el la tabla 1.3.

Empenaje: Para el establlizador horizontal, se utilizé un perfil tipo Eppler 392 y para el vertical (timén)
se utilizé uno tipo NACA 009 simétrico. Las caracteristicas se presentan en la tabla 1.4.

' Disefto, Construccién y Preubas de un Aeromodelo de Carga a Control Remoto. Competencia SAE Aerodesign
West 1996.
Lopez Leodegario, Miranda Sergio, Rosales Roberto.



Andlisia dindrico para la obfencién de las actuaciones mérimaz del aeromodelo

Motor y hélice: E! motor es marca K&B de 0.61 in® de desplazamiento positivo, con una potencia
maxima de 1.1 HP @ 14000 rpm con escape, a nivel del mar, La hélice utilizada es tipo 12-6 de madera.
l.a curva de potencia de! motor se encuentra en el apéndice A2.

Caracteristica Dimensién
Angulo de ataque 0°
Envergadura 2.51m
Cuerda 0.25m
Superficie alar 0.6275 m"
Estrechamiento 1
Alargamiento {Aspect Ratio) 10.04
Diedro 3°

Tabla 1.3. Caracteristicas del ala.

Caracteristica Dimensién
angulo de ataque o
Envergadura 0.6 m
Cuerda 0.12m
Superficie 0.072 m*
Angulo de viga del empenaje 30

Tabla 1.4. Caracteristicas del empenaje.

1.3 CURVA DE TRACCION

En vuelo horizontal, las cuatro fuerzas principales que actilan sobre un aeromodelo son: sustentacion,
peso, resistencia y traccidn de 1as hélices. Estas se observan en la figura 1.2.

Fig. 1.2 Fuerzas que actilan sobre un avion en vuelo horizontal
Las relaciones entre las fuerzas actuantes sobre un avién en vuelo horizontal, son:

L=W=%pVeSCL (1)

? Aerodindmica y Actuaciones del Avién
A, Isidoro Carmona



Andlisie dindmico para lo oblencion de las actuaciones mérimas del ceromodelo

1 , cr’
D=T=—p, V.S CD,+ J 2
2p [ P nmde (2)

Despejéndo CL de (1) y substituyendo en (2} se obtiene:

2
1 2W
D=T=ip0VjSCDP+—p,,VfS( : ] ! (3)
2 2 p, V., S) mAde
S
a=Yp,SCD,
b=
—p,Sn A
zpo €

La ecuacion (3) queda:

2
Tn=D:aK.2+prVz (4)

¢

la cual describe la resistencia total que sufre el aeromodelo (que es igual a la traccién de la hélice) con
respecto a su velocidad de vuelo. E! primer término es llamado “resistencia parasita” y el segundo es
llamado “resistencia inducida”.

En la figura 1.3 se muestra fa curva de tracciones necesarias en vuelo horizontal y a nivel del mar del
aeromodelo “Santos”,

e

TRACCION EN VUELO PARA EL AEROMODELO "SANTOS" A NIVEL DEL MAR

70

Tracclén (N)

18 108 198 288 378 468 558 648 738 m28 918 1008 1088 1188 1273 1368 1458 1548 4633 {728
Velocidades equivalentes (kmihr)

Fig. 1.3. Curva de traccidn necesaria, Aeromadelo "Santos”



Andlisi=s dinémico para la oblencion de las actuaciones méximas del aeromodelo

Se observa que el primer término de la curva (figura 1.3), dada por la resistencia parasita, decae muy
rapido y es practicamente despreciable, incluso con la velocidad minima posible del aeromodelo, que es la
velocidad de pérdida. Esto se explica por el alargamiento (Aspect ratio) tan grande del agromodelo.

1.4 CURVAS DE POTENCIAS

La potencia necesaria de vuelo, como se sefald anteriormente, se emplea para obtener las actuaciones
maximas del aeromodelo y conocer las cargas maximas sobre la estructura. Estas se obtienen
simplemente multiplicando la traccidn por ia velocidad; en este caso, la velocidad del aeromodelo y
depende de !a altitud. Usando fa relacion {(4), se obtiene [a siguiente relacién:

R,:DV:L( Vj+bW_] (5)
Jo 14

¢

con ¢ = (p/p,)?, done p = densidad a la altura de vueio y p, = densidad a nivel del mar.
En la figura 1.4, se muestra la grafica de potencias necesarias para el asromodelo “Santes”, a nivel del
mar, y a la altura de la Ciudad de México.

Potencias necesarias para vuelo horizentalcon el
aeromodelo "Santes” conp carga maxima

S B (sam}HP
1.4 o—P (CAMx)HP

Potencias (HP)

a.38 ¥ te 27 28 L 5+ B3 12 a1 8 99 t08 11T 126 135  t44 53 182 171 18D
Valocidades equivalentey (kmlthr}

Fig. 1.4. Curva de Potencias necesarias, aeromodelo “Santos”

1.5 EFICIENCIA DE LA HELICE

La hélice para el aeromodelo es comercial y varla sus caracteristicas de marca en marca. Pero se analiza
su eficiencia en general, a través de las ecuaciones de cantidad de movimiento y la bibliografia.

La traccién se expresa en términos de la aceleraciéon que sufre el fluido a través de las hélices, con la
siguiente expresion: 3

* “Propulsion by Propellers. How a Propeller Works"
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= e = mea— 8
=7 (8)

Combinando (6), (7) y (8) se obtiene una relacién (despreciando las pérdidas) entre la velocidad y la
eficiencia de la siguiente forma:

. [__._z_f_’__) (%)
L pD*(1-n)

y la cual se expresa de Ia siguiente manera:

2P '
(w——npbzy3]n3+n—l=o (10)

Resolviendo la ecuacion (10) con los parametros del aeromodelo, se obtiene una grafica de eficiencia con
respecto a la velocidad. Esta velocidad se corrige por pérdidas con alrededor de entre 10-15%*. La figura
1.5 muestra el resultado segun (10) tedrico y con pérdidas incluidas.

Por otra parte, si se considera la eficiencia a partir de la relacion general:

= 11
TI. P . (11)

se obtiene la potencia generada y utilizada.

Martin Hepperie
hitp://beadec1.ea.bs.dIr.de/Airfoils

10



Andlisi= dindmico para la obfencion de las acfuaciones mdrimas del aerormodelo

EFICIENCIA DE LA HELICE

120 . . ..
| —m—Pot. Tedrica
100 :——Pot, Con pérdidas inclvjdas .~~~
~ 80 : :
£ e N . _Z0nas de trab: | Aeromodelo !
p :
2 60
& g T e ————————
(L]
& a0 :
‘ Zona de trabajo del
: ! Aeromodelo
20 i
i

km/mr 7.2 216 36 50.4 64.8 79.2 93.6 108
Velocidad (km/hr)

1224 136.8 151.2 18656

Fig. 1.5. Curva de eficiencias tedricas para la hélice que emplea el Aeromodelo “Santos"

En las graficas que se muestran en |a figura 1.6 se observa la eficiencia maxima posible, la tedrica, que es
del orden del 85%. Bibliograficamente, se ha encontrado en promedio, que las eficiencias de las hélices

se consideran de un 55% para aviones*. En nuestro caso, se considera de un 65% como un valor
promedio entre fa minima y la maxima.

COMPARACICN DE EFICIENCIAS
180 . - - — — S R _
140} '
! 1
| e !
120 | | — Eficiencia por refacion (11) !
i I —— Eficiencia por rafacion (10) con pérdidas '
o e —— e el
£ :
E ‘
£ s0.
]
5 .
4 .
w B l— e e
a0 |
!
20}
[+] 4 11 18 28 32 40 47 54 81 88 76 83 90 97 104 112 119 326 133 140 148 155 162 189 176
Valocidades (kmvhr)

Fig. 1.6. Comparacién entre calculo y obtencién de la maxima eficiencia, Aeromodelo "Santos”

* Aerodinadmica y Actuaciones del Avién
A Isidoro Carmona
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1.6 DIAGRAMA DE MANIOBRA

El diagrama de maniobra da la relacion que existe entre la sustentacion y el peso, en el intervalo de
velocidades del asromodelo.
El factor de carga se define como:

n=— (12)

El factor de carga maximo se calcula a través del cociente de 1a velocidad de pérdida y la de minima

velocidad de maniobra:
Vo 12V
Vs Vs

que es &l factar de carga maximo, dadas las actuaciones dinarnicas normales del aesromodelo.

Rafagas:

Las rafagas dan lugar a cargas simétricas cuando el aeromodelo se halla en vuelo horizontal. El
encuentro del aeromodelo con rafagas de aire, provoca un incremento en la sustentacion (por el cambio
de velocidad relativa y por el aumento de angulo de ataque que sufre), provocando un incremento en el
factor de carga, los cuales se calculan de la siguiente manera:

lp0 a(FU),V,
n=1+2 (13)

s

Considerando una rafaga equivalente (FU) de 10 kmi/hr para ia velocidad minima de aeromodelo a la
altura de la Ciudad de México, de la cual se obtiene un factor de carga de:

n=1+(05%1.225*5*2.77*17)/(9.81*13.6/0.6275) = 1.65
n=1.65

que es el factor de carga maximo calculado que scporta el aeromodelo.

12
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Esta clase de aeromodelo no vuela en la presencia de rafagas de aire, y la consideracion antes mostrada
es soélo por vientos normales que se puedan encontrar,

El diagrama de maniobra de! aeromodelo "Santos” se muestra en |a figura. 1.7:

DIAGRAMA DE MANIOBRA PARA EL AEROMODELO "SANTOS"

Factor de carga, n

028 9 18 27 8 45 54 B3 72 31 ac¢ 29 108 17 1286 135 144 153 182 LA tag
Velocidaes aquivalentes {km/hr)

Fig. 1.7. Diagrama de maniobra, Aeromodelo "Santos"

1.7 VELOCIDADES Y ACTUACIONES MAXIMAS

Las actuaciones maximas del aeromodelo son:

Velocidad minima: Se calcula a traves de |a velocidad de pérdida y se define como la minima velocidad
que lleva el agromodelo cuando la sustentacién es igual al peso. La velocidad de desplome se calcula con

la siguiente refacion:
w
VS = _._?_....__._.......
p 4] S CLIHHI

Para el aeromodelo, la velocidad de pérdida resulta ser.
Vs = (2*13.6/(1.225*0.6275*2.1))"* = 12.86 m/s =~ 46.3 kmv/hr;

la velocidad minima se considera igual (como se hizo para el calculo del diagrama de maniobra) a 1.2 la
velocidad de desplome, por lo que Ia minima velocidad de vuelo es:

Voin = 1.2(12.86) = 15.432 m/s = 55.5 km/hr

Velocidad maxima: Se obtiene a partir de la velocidad que corresponde a la potencia maxima del motor.

La potencia normal de vuelo no es la maxima siempre, ya que provocaria dafos rapidamente al motor. Se
considera un 80% de su revoluciones a potencia maxima, por lo que la potencia maxima que entrega el
motor es:

P, = 13500 (0.8) = 10800 rpm
13



Andlisis dindrico para la oblencion de las actuaciones méximas def aeromodelc

que corresponde a 1 HP = 745.7 W°

La maxima potencia que es utilizable, se calcula con la eficiencia de la hélice que se considera del 65%.
Por lo tanto la méaxima potencia disponible del aeromodelo es:

P,=0.65(1) = 0.65HP = 484.7 W

Como se observa, usando la figura 1.2, se tiene que para 0.65 HP, se tiene un vaior de velocidad maximo
de 140 km/hr sin carga a nivel del mar.

Velocidad de crucero: Es la velocidad promedio en circunstancias normales. Este valor interesa que sea
suficientemente grande para obtener todas las ventajas de las actuaciones del aeromodelo, pero un valor
grande significaria un aumento en los requisitos estructurales, por esto, debe ser un compromiso entre
ambas consideraciones. Para el aeromodelo se considera una velocidad de crucero de 90 km/hr.

Actuaciones de subida:

Durante la subida, el aeromodelo se ve sometido a las misma fuerzas que en vuelo horizontal, pero con
diferencia de que tendra un angulo de subida ¢, que afectara la direccion de las fuerzas como se ve en la
figura 1.8. En la figura 1.9 se presenta la resultante de la velocidad basada en estas fuerzas y sus
componentes: ia velocidad horizontal {V,) ¥ la Vertical (V).

Fig. 1.9. Componentes de la velocidad de un avidn en subida

La velocidad vertical maxima del avion, se calcula:
P, -P

Vo=—"7— (14)

gue en el caso de la velocidad de crucero es:
Vy = (484.7-223.7) / (13.6*9.81) = 1.94 m/s = 7 km/hr

que es, por analisis de fuerzas anélogo, practicamente igual a la velocidad de descenso del aeromodelo.

5 Ver curva de potencias para motor, Apéndice A2
14
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Viraje:

En un viraje, las fuerzas a que esta sometido el aeromodelo se indican en la figura 1.10.

Fig. 1.10. Fuerzas que se ejercen sobre un avidn, durante un viraje

El factor de carga que se genera en este tipo de maniobra se calcula con la siguiente relacién:
L I

nH=——=

W  cosg

(15)

donde el anguio ¢ es el que se muestra en Ia figura 1.10. Despejando se obtiene el angulo maximo de
viraje:
Omax = COS™ (1/1.65) = 52.7°

Trayectoria circular:

Este tipo de trayectoria se muestra en la figura 1.11, junto con las fuerza en que esta intervienen.

Fig. 1.11. Fuerzas que interviene sobre un avién en trayectoria circular

El factor de carga para este lipo de trayectorias esta dado por la relacion;

13
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Con la cual se obtiene el radic minimo en la recogida a velocidad de crucero, que es:

R = V2/(g.n) =252/ (9.81 x 1.85) = 386 m

En la tabla 1.5, se presenta el resumen de tas actuaciones y velocidades normales del Aeromodelo,

Velocidades y Actuaciones Maximas para ¢l Aeromodelo “Santos”
Factor de carga maximo 1.44
Velocidad minima 55.5 km/hr
Velocidad de crucero 90 km/hr
Velocidad maxima 140 km/hr
Velocidad Vertical Maxima 7km/hr
Angulo de viraje 52.7°
Radio en trayectornia circular 38.6m

Tabla 1.5 Resumen de las Velocidades y Actuaciones Maximas para el Aeromedelo "Santos"

El factor de seguridad es utilizado para el célculo de las cargas maximas en vuelo, dentro de los limites
de velocidad y actuaciones establecidos en la tabla 1.5 y se utiliza como factor extra sobre el peso de
aeromodelo, para el andlisis y redisefio de las estructuras, las cuales se presentan en el capituio 3 y 4,

respectivamente.

16



CAPITULO 2

DETERMINACION DEL MODULO DE YOUNG Y ESFUERZOS MAXIMOS DE LAS
ESTRUCTURAS COMPUESTAS

Después de obtener el diagrama de maniobra {capitulo 1), se analizan las propiedades mecanicas del
pane! kevlar-madera balsa (material que se emplea en las partes principales del aeromodelo), con la
finalidad de obtener sus propiedades efectivas y emplearlas después en el redisefio de las estructuras
compuestas ligeras.

2.1 INTRODUCCION

Este capitulo presenta el desarrollo para la obtencién de las propiedades elasticas del panel kevlar-
madera balsa. Comenzando por un resumen de los modos de falla que presentan los materiales
compuestos laminados. Se realiza la descripcidn de los meétodas empleados para la obtencidn de las
propiedades del panel bajo cargas de traccidén, cortante y perpendiculares al plano de las capas
exteriores, de acuerdo a las normas ASTM; la descripcion comprende las caracteristicas de las probetas,
sistemas empleados, datos del comportamiento del panel durante las pruebas, y caracteristicas de las
fallas de cada una de las diferentes pruebas. Tambien se presenta la obtencidn de propiedades tanto de
las capas exteriores como del nucleo, por medio de un andlisis tedrico basado en consideraciones
geomeétricas.

2.1.1 MATERIALES COMPUESTOS: UNA REVISION BREVE

Los materiales compuestos, también llamados simplemente compuestos © compositos, son una
combinacion de dos 0 mas componentes unidos sintéticamente, con el objetivo de obtener caracteristicas
y propiedades especificas. Los compuestos consisten de una o mas fases discontinuas introducidas en
otra continua. La fase discontinua generalmente es dura y fuerte llamada ‘refuerzo” o “material
reforzante”, mientras que la fase continua es denominada “matriz”.

Los compuestos son disefiados para obtener propiedades mecanicas unicas. Sus propiedades son
fuertemente influenciadas por los constituyentes; la distribucion, orientacion y concentracion de los
materiales reforzantes, y su interaccion entre ellos. Las propiedades del refuerzo puede ser descrita por
su geometria y distribucion. :

Estos materiales presentan las siguientes ventajas y desventajas, que se describen en la tabla 2.1.

Ventajas Desventajas

Peso reducido (Valores altos en las relaciones Materias primas y fabricacidn costosa
resistencia/peso )
Propiedades “a la medida” (Se pueden ajustar las Propiedades débiles en direcciones transversales
propiedades hacia las direcciones de carga)
Trayectorias redundantes de carga (de fibra a fibra) | Las matrices suaves, presentan tenacidad baja

Mayor vida Degradacion externa de la matriz cuando es mal
protegida

Tienen un amortiguamiento inherente Dificiles de unir

incrementan {o decrementan) la conductividad Diflciles de analizar

eléctrica y térmica,

Tabla 2.1, Ventajas y desventajas generales de los materiales compuestos

Las configuraciones tipicas de un material compuesto se muestran en Ja figura 2.1.

MATRIZ REFUERZD CONFIGURACIONES DE COMPOSITOS
Metalica Whiskers Laminados
Polimérica + Fibras —p- Compuestos Fibrosos
Ceramica Hilos Estructuras 2D, 3D

Fig. 2.1. Configuracidn estructural de compositos

It
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2.1.2 CLASIFICACION DE LOS MATERIALES COMPUESTOS'

Se ciasifican estructuralmente como sigue:

I. BASICOS O ELEMENTALES: Como moléculas sencillas, o celdas cristalinas.
. MICROESTRUCTURALES: Cristales, Fases, Compuestos.

. MACROESTRUCTURALES: Matrices, Particulas, Fibras.

De ia clasificacion recién citada, el tipo 1l o Macroestructural es la mas importante a nivel ingenieril, la
cual se puede clasificar a su vez en funcién de la forma estructural adoptada.

Tipos de Compositos:

a) Fibrosos: Constituido por Fibras Continuas o Discontinuas

b) Con particulas: Constituido por particulas

¢) Laminares: Constituido por capas o laminas de compuestos

d) Con hojuelas: Constituido de hojuelas delgadas que cominmente son partes de un composito anterior
e) Relleno o de esqueleto: Constituido por una matriz esqueleto rellena de una material secundario

La figura 2.2 muestra las variedades mas importantes de compositos. De esta clasificacion, los mas
relevantes por sus aplicaciones, son los del tipo fibroso, los cuales se definen a continuacion.

4

Compositos con Fibras Composito con particulas Composito por laminas

Composito
con hojuelas

Composito Relleno

Fig. 2.2. llustracion de varios tipos de compositos
Compositos con fibras:

Para un compuesto de este tipo, existe una definicion formal: “Es una combinacion de materiales que
difieren entre si en composicion o forma a escala macroscopica. Las fibras constituyentes individuales,
sintéticas o no, son generalmente insolubles, conservan sus propiedades dentro del compuesto y pueden
ser tanto continuas como discontinuas”. La figura 2.3 muestra los diferentes tipos de compuestos de este

' Textile Structural Composites
Tsu-Wei, Frank K. Ko
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tipo, actualmente existentes. Una forma de aplicacién muy comun, es usar a las fibras en forma tejida, ia
cual se expone en la seccion 2.1.3.

COMPOSITOS TIPQO FIBROSO

CAPAS SENCILLAS

CONTINUAS

DISCONTINUAS

-— ORIETADAS

—t AL AZAR

— CAPAS MULTIPLES

LAMINADOS

HIBRIDCS

—! ARREGLOS TRIDIMENSIONALES

Fig. 2.3. Clasificacion de compositos fibrosos

Fibras: Las fibras son mas rigidas y fuertes que la matriz, y generalmente ortotropicas. En compositos
estructurales, la fibra es larga con una relacién targofdiametro mayor a 100. En la Tabla 2.2 se muestran
las principales.

Refuerzos
Alumina (Al2O3) Aluminio (Al)
* Boro (B) Nitrato de Boro {BN)
Berilio (Be) * Fibra de Vidrio (Gl)
* Grafito {Gr) *Aramidas (Keviar) (Kv)
Carburo de Silicio  (SiC) Nitratos de Silicio  (SigN4)
Titanio {Th Tungsteno {W)

* Refuerzos de alto desempefio
Tabla 2.2. Principales fibras usadas como refuerzos

Matrices: Las propiedades de la matriz son seleccionadas para complementar las propiedades de las
fibras, por ejempio una matriz tenaz complementa la resistencia a traccion de las fibras. Sus funciones
principales son:

~ Maniener las fibras en su lugar

Distribucién de las cargas

Proteger los filamentos, antes y después de la fabricacion
Controlar las propiedades eleciricas y quimicas

t
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- Soportar cortantes interlaminares.
En la Tabla 2.3 se muestran las matrices mas empleadas.

Materiales de la Matriz
{Termofijos, Termoplasticos, Metales)
Acetatos Acrilicos
* Aluminio * Epoxi
Grafito Niguel
Poliésteres Polybenzimidazoles
* Fenolicos Polietileno
* Poliamidas Polipropiieno
Fenil-Xilanos Poliuretanos
Titanio

* Matrices de alto desemperio
Tabla 2.3. Materiales usados como matrices en compuestos fibrosos

2.1.3 COMPOSITOS TEXTILES

Estos compuestos son la combinacion de un sistema de resina con una fibra textil tejida, son flexibles o
totalmente rigidos, disefiados para aplicaciones donde se soportan cargas (ya sean primarias y/o
secundarias) y con necesidades de amortiguamiento.

Ejemplo de compuestos de tela flexible son Ias llantas, en donde las telas proporcuonan resistencia a la
traccion y estabilidad dimensional, mienfras que el caucho es la matriz flexible. Ejemplos de compuestos
rigidos se encuentran en una variedad de productos conocidos como sistemas plasticos reforzados con
fibras (FRP). Los FRP son encontrados en automdéviles tanto en interiores como exteriores, en la
construccion de aeronaves, tuberias y en una infinidad de aplicaciones.

Estructura tejidas y su comportamiento:

Como definicion, un tejido es la unidn lineal de fibras, formando un trenzado con caracteristicas similares
a un textil. Estas caracteristicas incluyen resistencia y flexibilidad substanciales. Como se ilustra en la
Figura 2.4, el tejido es un compuesto de uno o varios filamentos continuos 0 por varios flamentos
discentinuos, cortos y trenzados.

Las propiedades del tejido dependen mucho de las propiedades de los hilos constituyentes y la forma del
tejido.

h

Fig. 2.4. Modelos idealizados de estructuras de fibras reforzantes. Se muestras estructuras (a) sencillas (b)
varias confinuas, (¢) fibras cortas y discontinuas, (d-e) trenzado de fibrag, sencillo y doble, (f-g) trenzado
maltiple y (h) trenzado con compuestos diferentes.

El tejido puede ser disefiado para dar cabida a muchos requisitos de manipulacion en la construccion del
compuesto. Estos requisitos se concentran en tres:

a) Estabilidad dimensional

b}y Conformabilidad
¢) Capacidad de obtener geometrias finas.

20
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Y

Las estructuras bésicas de tejidos son principalmente: Tejido, anudado, trenzado y en madeja. Estos se

de describen en {a figura 2.5.

?@?&
oo Xp B

Fig. 2.5. Comparacion entre estructuras comerciales, se presenta su geometria y su modelo primario, como:
(a) tejido, [b) anudado,{c} trenzado y {d} en madeja o sueito.

C
;
>

2.1.4 PANELES

Un panel {sandwich) consiste de tres 0 mas capas de materiales unidos para actuar conjuntamente. Las
capas exteriores o0 caras son generalmente de un material muy denso, tales como piastico, aluminio o
fibras.

Capa superior ——

Fig. 2.6. Elementos de un panel.

La principal funcién de las capas exteriores es soportar las cargas a las que se somete el panel (traccidn,
compresion, etc.). El nucleo, es generalimente de un material de baja densidad tales como uretano,
poliestireno, madera halsa o panel de abeja (honeycomb). Entre las principales funciones del nlcleo se
pueden mencionar: separar las capas exteriores de manera similar a las salientes en una viga |,
estabilizar las capas exteriores y prevenir la presencia de pandeo, resistir mayores esfuerzos cortantes y
proporcionar aistamiento {Fig. 2.6). Los paneles pueden ser consideradas como una viga ), con las capas
exteriores del panel desempefiando la funcién de las salientes en la viga. Las caracteristicas similares y
diferencias en la estructura de la viga |, panel convencional y panel con nucleo sélido se muestran en la
figura 2.7.
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VIGAEN I

Saliente superior

= I)y,f/l/tn.n.

¥ Saliente
infericr
PANEL SOLIDO.
Capa superior , i
’ (.
F .
/ /o Corazdn homogéneo
’ de baja densidad

\Capa inferior

PANEL CONVENCIONAL

A iA L Ix ¥
P df o ATy 1)
YRR ANV
! [ () N g )
Iz ! &) ! I/ ! /
I r/ I
fr fr rs
£/ I Iy !
11,0 11,

Capa superior

Cepa inferior

Fig. 2.7. Comparacion entre viga [, panel convencional, panel! sélide.
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2.2 MODOS DE FALLA QUE PRESENTAN LOS MATERIALES COMPUESTOS LAMINADOS

En un sentido amplio, la falla de un elemento estructural puede presentarse cuando su comportamiento
de operacion satisfactorio disminuye. Por lo tanto, la definicion de falla cambiara de una aplicacién a otra,
en algunos casos una pequefia deformacion puede ser considerada falla, mientras que en otras
Gnmicarmente la fractura total o separacion de los elementos se considera falla. En el caso de materiaies
compuestos, la falla interna de los materiales se genera mucho antes de cualquier cambio en apariencia
macroscépica. La falla de los materiales internos puede ser observada de varias maneras,
separadamente o conjuntamente, tales como (1) ruptura de fibras, (2) agrietamiento de la matriz, (3)
separacién de las fibras de la matriz (llamada ruptura), (4) separacion de las laminas entre si
{denominado delaminacién). Los efectos de los darfios internos pueden observarse macroscopicamente
s6lo si la frecuencia de estos es muy alta.

En muchos casos los cambios macroscopicos de un material se suscitan antes de la falla, esto
dependiendo del procedimiento en el disefio o de la aplicacion. La carga de falla o de fractura, en un
compuesto, se considera como la carga en |a cual se desvia del comportamiento lineal 1a curva esfuerzo-
deformacién, En el primer caso, en un compuesto se considera que presenta falia cuando los esfuerzos
exceden el limite proporcional, por lo que un subsecuente comportamiento de la curva esfuerze-
deformacién no puede predecirse empleando las propiedades iniciales. La segunda definicion de carga
maxima permisible, permite la aplicacion de un cierto factor de seguridad. No obstante, muchos
materiales exhiben un comportamiento esfuerzo-deformacion superior a la falla. En tales casos las dos
definiciones igualan a la cedencia con carga de falla. Un compuesto presenta un comportamiento no
lineal, si el volumen de las fibras es mucho menor que el de la matriz, presentandose deformacion
plastica de la matriz. La no-linealidad es mas pronunciada si la matriz presenta un modulo de Young alto.

2.2.1 FALLAS POR TENSION LONGITUDINAL

Para un compuesto laminar que se encuentre sometidc a carga incremental de traccion, las fallas
iniciales se presentan por fractura o rompimiento de fibras en las secciones transversales mas débiles.
Tambien se establece que el rompimiento individual de las fibras ocurre por abajo del 50% de Ia carga
Gltima. El rompimiento de las fibras es un proceso al azar; como el nimero de fibras rotas se incrementa,
algunas secciones transversales pueden llegar a debiiitarse, causande una ruptura completa del
compuesto. Las fibras rotas de las capas internas pueden llegar a despegarse por la concentracion de
esfuerzos creados en las fibras y esto contribuye a la separacidon del compuesto en la seccion
transversal. Un compuesto puede fallar en tres modos bajo carga de traccion en direccién longitudinal,
los cuales son: (1) fractura fragil, (2) fractura fragil con torsién de fibras, y (3) falla por fractura fragil con
torsion de fibras v falla por cortante en la interfaz matriz-fibra y con separacién de constituyentes. Estos
tres modos se muestran en la Figura 2.8,

Toersidn de Separacion de los
fibras ‘:> constituyentes

(a) ) {c)

Fig. 2.8. Modos de falla en compuestos bajo cargas de traccion longitudinal, (a) fractura fragil,
{b) fractura fragil con torsién de fibras, {c) falla por cortante y separacién de (os constituyentes
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Las figuras muestran la ruptura en diferentes secciones causando la falla del tompuesto. La separacion
de las fibras de la matriz depende de la resistencia de la unidén y del mecanismo de transferencia de
carga desde la matriz a las fibras.

La falla por cortante en la interfaz y la separacion de los elementos ocurre -independientemente o en
forma combinada, como se puede observar en la figura 2.8¢c.

2.2.2. FALLA POR COMPRESION LONGITUDINAL

Cuando los compuestos estan sometidos a cargas de compresidn, las fibras continuas actdan como
columnas y puede ccurrir ef micropandeo en las fibras. En un compuesto con bajo contenido de volumen
de fibra, el micropandeo en las fibras ocurre cuando los esfuerzos de fa matriz se encuentran en el rango
eldstico. No obstante, que las fracciones volumétricas de las fibras en la practica son.superiores a 0.4, el
micropandeo es generalmente precedido por la cedencia de la matriz o separacion de los constituyentes
y microrompimiento de la matriz. La falla por compresion en un compuesto cargado en la direccidn de las
fibras puede presentarse transversalmente, es decir, la deformacién por traccidn transversal (teniendo
una relacion de Poisson determinada) puede exceder la deformacion transversal dltima que soporta el
compuesto, resultando ruptura de la interfaz.

ISyl
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(a) (b) {©

Fig. 2.9. Fallas por compresidn longitudinal, (a) traccion longitudinal, (b) Micropandeo extensional,
(c) Micropandeo con falla por cortante.

Por cortante, es otro modo de falla en compuestos sujetos a cargas por compresion transversal. Los
modos de falla de compuestos sujetos a cargas de compresion longitudinal son: (1) falla por traccién
transversal, (2) micropandeo de la fibra, (2) con matriz, (b) precedida por cedencia de la matriz, y (c)
precedida por separacion de los constituyentes, (3) falla por cortante.

La falla transversal y el micropandeo se ilustran en a figura 2.9. Las fibras adyacentes en un compuesto
se pandean independientemente una de otra o también se pandean conjuntamente. En el primer caso, la
deformacion transversal de las fibras es hacia fuera de la fase relativa de cada una. Las deformaciones
resultantes en la matriz son predominantemente extensionales. Este modo de pandeo se le denomina
modo de falla por extension y se presenta unicamente cuando la distancia entre las fibras es grande, esto
es, cuando la fraccidn volumétrica de las fibras es menor a 40%. El segundo modo de pandeo es mas
comUn y quizas ocurre en la mayoria de las fracciones volumétricas que se emplean en la practica. En
este caso la deformacion transversal se presenta en las fibras adyacentes, unas con otras. Las
deformaciones resultantes en la matriz son predominantemente deformaciones por cortante. Por lo cual,
este modo de falla de pandeo se denomina modo por cortante. El analisis teorico para la prediccion de
resistencia a la compresion se llevan a cabo basandose en estos modos de pandeo.

La falla a cortante por compresion se muestra en Ia figura 2.10.
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Fig. 2.10. Falla por corte en compuestos unidireccionales bajo cargas de compresién

La deformacion transversal, como resultado de la compresién longitudinal, puede exceder la deformacion
ultima transversal que el compuesto puede soportar. El criterio de falia se expresa como:

ET® ETy

Donde er es la deformacion transversal y er, es la deformacion ultima transversal, por lo que la
deformacion transversal se puede calcular como:

ET™ - ELVIT
Donde e, = deformacion longitudinal, por lo tanto

!
— G_ Lu

g.‘,. =
E.’,,('

Vo

Donde o', es el esfuerzo de compresion longitudinal y E (¢ s é modulo de compresién longitudinal. La
resistencia a la compresion puede ser expresada como

_Eicen

r

Oy
Vir

Finalmente, empleando Ia relacion de Poissdn, se tigne:

(Ef V,+EV, Xl V" E o

A7
anoom
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Donde o'y es el esfuerzo de compresion longitudinal y g, es la deformacion ultima de la matriz. Asi la
prediccion de la resistencia del compuesto es influenciada por la deformacion Ultima de {a matriz ( o la
deformacion Gltima transversal del compuesto si la interfaz falla o si la falla de la fibra ocurre antes de la
falla de la matriz).

2.2.3 FALLA A TENSION TRANSVERSAL

Las fibras perpendiculares a la direccion de la carga actlan esencialmente para producir concentracion
de esfuerzos en la interfaz y en la matriz. Por lo tanto, los compuestos sujetos a cargas de traccion
transversal fallan por traccion en la interfaz 0 la matriz, aunque en algunos casos quizas puedan fallar
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por |a traccidn transversal de las fibras, si las fibras son fragiles en la direccién transversal. Los modos de
falla de compuestos sometidos a cargas de traccion transversal se puede describir como: (1) falla por
traccién en la matriz {2) separacion de los constituyentes o ruptura de las fibras. La falla por traccién de Ia
matriz con separacion de los constituyentes, significa que algunas porciones de la superficie de fractura
se formaron debido a la falla en la interfaz fibra/matriz. ‘

2.2.4 FALLA A COMPRESION TRANSVERSAL

Un compuesto que esta sujeto a cargas de compresion transversales generalmente falla por la fractura de
la matriz por cortante, la cual puede ser acomparada por la separacion de los constituyentes o
rompimiento de fas fibras. Por lo tanto, los modos de falla de una lamina bajo cargas de compresion
transversal pueden ser descritos como: (1) falla por cortante de la matriz o {2) falla por cortante de 1a
matriz con separacion de los constituyentes 0 rompimiento de las fibras. Las fallas se ilustran en la figura
2.11, donde algunas porciones de la superficie de fallas son creadas por la separacion de los
constituyentes.

=

ey

I

Fig. 2.12. Falla bajo cargas cortantes en el plano

2.2.5 FALLA POR CORTANTES EN EL PLANO

En este caso, la falla se presenta por cortante en la matriz, separacién de los constituyentes, o la
combinacion de ambos. Estos modos de falla son: (1) falla por cortante en la matriz, (2) falla por cortante
en la matriz con separacion de los constituyentes, y (3) separacion de los constituyentes. Este modo de
falla se ilustra en la figura 2.12.

2.3 ELABORACION Y PREPARACICON DE PROBETAS

2.3.1 FABRICACION DE PANELES

Con objeto de obtener las propiedades mecanicas del panel, se prepararon,probetas con blogues de

panel para posteriormente ser cortados de acuerdo a la geometria establecidas por las normas, para
realizar diferentes pruebas.
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Las capas exteriores son laminados de tela bidireccional de kevlar/epdxico con un espesor de 1.0mm
cada una. La relacion en peso entre resina y endurecedor es de 100:40. La relacién volumetrica entre la
matriz epoxica y la fibra es de 50%. Se empleo madera balsa como nucleo del panel. La secuencia de
preparacion de las probetas consiste en preparar primero la tela de kevlar, la cual se confecciona, para
posteriormente ser embebida con la resina.

O O rESINA
EPOXICA

TELA DE
KEVLAR

rEsiNae O O

EPOXICA

&)

<= MADERA BALSA

KEVLAR

(b)

{c)

Fig. 2.13. Preparacién de las probetas. (a) aplicacién de resina a la tela; (b} union de las capas exteriores con
el nucleo; (c) periodo de cura.

Los laminados terminados, se colocan sobre el nucleo (madera balsa) por ambos iados, luego &l panel se
protege con plastico para evitar la presencia de impurezas, y se coloca entre las superficies planas de
dos placas de vidrio. El tiempo de cura es de 72 horas a temperatura ambienté. El panel se mantiene en
las mismas condiciones durante 120 horas con la finalidad de que la resina obtenga sus propiedades
optimas (figura 2.13).

2.3.2 CONFECCION DE PROBETAS
La preparacién de las muestras que se emplean como probetas es importante para las pruebas

mecanicas. A partir de blogues, se toman todas las precauciones para evitar muescas, cortes por la parte
inferior, rugosidades o superficies desiguales o delaminaciones debido a un maquinado inadecuado.
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Con objeto de obtener la geometria de las probetas, a cada bloque se le colocd una plantilla, que sirve
como gufa al momento de cortar. El corte se realizo con sierra-cinta, cuidando que no se presentaran
defectos por el maquinado. Al emplear este método de corte, se presentan pequefios sobrantes de tela
de keviar sin resina, los cuales se queman para eliminarse, y obtener asi la geometria deseada.

2,4 PROPIEDADES DE LAS PROBETAS COMPUESTAS A TRACCION BAJO LA NORMA ASTM
D3039/D 3039M-93

Este método se emplea para determinar las propiedades del panel compuesto con matriz polimérica
reforzado con fibras, bajo traccion.

2.4.1 RESUMEN DE LA PRUEBA

El panel tiene una seccion transversal rectangular y constante, se coloca en los sujetadores de la
magquina y se tensa mientras se aplica la carga. La resistencia Ultima del material se determina por la
maxima carga antes de que se presente la falla. Determinando la deformacién © el desplazamiento en la
curva esfuerzo-deformacion, que representa ef comportamiento del material, se determina la deformacién
Oitima y el modulo de elasticidad.

Muchos materiales compuestos fibrosos muestran esencialmente un comportamiento lineal durante un
periodo al estar sometidos a cargas, como se puede observar en la figura 2.14, en los esfuerzos contra la
deformacion en direccion longitudinal. Los ejemplos comunes incluyen: rompimiento de la matriz bajo
cargas de traccion y defaminacion de las capas.

ULTIMC

EJEMPLO DE RESPUESTA LINEAL

EJEMPLO DE RESPUESTA BILINEAL /

i
PUNTO DE TRANSICION |

600

PENDIENTE
300 DELMODULO

Fig. 2.14. Curvas tipicas esfuerzo-deformacién bajo traccién de laminados compuestos.

Material y preparacion de las muestras. |a fabricacién de un material de baja calidad, la faita de control
en la alineacién de las fibras y los dafios inducidos por maquinade impropio pueden producir una
informacién errénea en las propiedades de materiales compuestos.

Sujecion. Un alto porcentaje de fallas es inducido por el sistema de sujecién, especialmente cuando es
combinado con los datos errdneos durante la prueba, es un indicador de que se estan presentando
problemas en la sujecion.

Sistema de alineacion. Una flexion excesiva puede causar falla prematura, asi como un modulo de

elasticidad erréneo. Cada sujetador se disefia para eliminar los excesos de flexién causados por el
sistema de prueba. La flexion ocurre debido a la alineacién incorrecta entre los sujetadores, o de entre las
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mismas muestras si son colocadas inadecuadamente en los sujetadores o fuera de la tolerancia
establecida debido al mal acabado de la muestra.

Sistema de sujecion. Cada cabeza de la maqguina de pruebas debe cargar un sujetador para colocar un
extremo de la muestra, y aplicar la carga en la direccion de la cabeza, de tal manera que la carga
aplicada sea coincidente con el eje lengitudinal de la muestra. La sujecion debe aplicarse con suficiente
presion lateral, para prevenir deslizamientos entre 1as caras del sujetador y la de la muestra.

La preparacion de la superficie de ias muestras se cuida perfectamente, la muestra presenta una
superficie totalmente lisa, cubierta por completo por la matriz, sin espacies de ausencia de la misma, que
puedan causar |a falla prematura de la muestra. Las fibras no deben ser expuestas o dafiados durante el
proceso de preparacion de la superficie.

2.4.2 PROBETAS, ESPECIFICACIONES
Probetas. Se emplean  muestras para la validacion de los datos conseguidos al aplicar este métode,

Geometria, dimension y tolerancias. El disefio mecdnico de las areas de sujecion en las muestras,
especialmente en los extremos de las mismas, se disefian de acuerdo a la dimensién de la muestra, para
que no se presente deslizamiento. La lista completa de los requisitos de la geometria, dimensién y
tolerancias, se muestra en la tabla 2.4. Las dimensiones consideradas son del TIPO |, por su espesor de
Bmm. Un esquema completo se muestra en el apendice A3.

T > 7(28)
Dimensiones TIPO1  TIPO

13(0.50) 6(0.25)

L- Longitud de la seccidn de la probeta 57 (2.25) 57 (2.25)

WO- ancho total de la probeta 19(0.75) 19(0.75)
LO- longitud total de |a probeta 165(6.5) 183 (7.2)
D- distancia entre los sujetadores 115(4.5) 135(5.3)
R- radio de curvatura 76 (3.00) 76 (3.00)

Tabla 2.4. Dimensiones de las probetas de acuerdo a su espesort, mm (plg.)

Ancho, espesor y longitud. Se selecciona el ancho y espesor de la muestra para promaver la falla en
las secciones lejanas a las sujeciones, y asegurarse el suficiente contenido de fibras en la seccién
transversal para ser representativo de pandeo de material. La longitud de la muestra es mas larga que el
minimo requerido con €l objetivo de minimizar los esfuerzos de flexion debido a la excentricidad de los
sujetadores, y proporciohando una suficiente cantidad de material bajo esfuerzo y por lo tanto
produciendo resultados significativos y mas completos.

La geometria mostrada en ja tabla 2.4 ha sido empleada por un gran namero de laboratorios, para la

obtencion de datos aceptables de modos de falla en una amplia variedad de sistemas y de materiales. La
geometria de las probetas se muestra en Ia figura 2,15.
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Fig. 2.15. Probetas para la prueba de traccion.
2.4.3 PROCEDIMIENTO Y PRUEBAS

Velocidad de la prueba. Se fija la velocidad de la prueba a una velocidad de deformacién constante en
la seccidén mas delgada. La velocidad de deformacién se selecciona para que el proceso de falla dure de
entre 1 a 10 minuios. Las velocidades estandar sugeridas son: una velocidad de deformacion de 0.01
min” & una velocidad de las cabezas estandar de 2 mm/min. [0.05 in./min.].

Fig. 2.16. Probeta de traccién montada en 1a maquina de carga.

Aplicacién de la carga. Se aplica la carga a la probeta hasta que ocurra la falia, mientras se obtiene
toda la informacion del comportamiento de la probeta. La figura 2.16 muestra el montaje de la probeta en
la maquina de carga.

Adquisicion de datos. Se registra la carga contra deformacion continuamente. Si la regién de transicién
o la falla inicial de la lamina se presenta, se anota la carga y deformacién, y el modo de dafio o falla en
ese punto. Si la probeta sigue fallando, se anota la carga maxima, la carga de falla, y la deformacion, o lo
mas cerca posible a ese momenio de ruptura.
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DATOS EXPERIMENTALES
(PANEL)
ESFUERZO MODULG DE
CEDENCIA YOUNG
(MPa) {GPa)

17.521 2.939

Tabla 2.5. Datos obtenidos experimentalmente { promedio de 3 probetas).

Los datos completos de las pruebas y la grafica correspondiente se muestran en la figura 2.17. En la
tabla 2.5 se muestra los datos obtenidos experimentalmente. Se debe mencionar que en los datos
publicados® correspondientes a un laminado de tela bidireccional de keviar con resina epéxica, con un
porcentaje de volumen del 50%, se reporta un mddulo de elasticidad mayor (30.3 GPa.), aungque no
corresponde caracteristicas del panel, se utiliza como valor de comparacidn con respecto a los datos
experimentales. En el apéndice A4 se presentan las graficas, asi como la informacion registrada por la
maquina de prueba.

PRUEBAS DE TENSION PANEL MADERA BALSA
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Fig. 2.17. Curvas experimentales de prueba a traccién del panel keviar-madera balsa.

En 1a figura 2.17 se aprecia un comportamiento bilineal, es decir, dos pendientes diferentes; a primera
corresponde al comportamiento eldstico, y la segunda se debe a un recrdenamiento por parte del panel,
al haberse presentado una falla de alguno de los elementos del mismo. En las gréficas registradas
durante la prueba, se observa una caida abrupta después de la zona elastica, debido a la falla de un
elemento, en este caso el nucieo (madera balsa), al reordenarse fa estructura del panel, la trayectoria de

? Modern Aircraft Design
Hollman Martin, 1988
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la grafica vuelve a ser ascendente, por esto las graficas se corrigen para obtener resuitados gue
representen una aproximacion real del comportamiento del panel.

Niomerg | Despl. | Defor. Carga | Esfuerzo| Despl Defor. Carga | Esfuerzo
de Max. Max. Max. Max, Ruptura | Ruptura | Ruptura | Ruptura
probeta | (mm) (%) (KN) (MPa) {mm) (%) (KN) {(MPa)
1 4.879 4.243 3473 48.370 4.879 4.243 3.473 48.370
2 3,706 3.222 3.415 43.437 3.708 3.222 3.415 43.437
3 3.279 2.851 2.216 28.41 3.279 2.851 2.216 28.41
I3 3.954 3.438 3.035 40.072 3.954 3.438 3.035 40.072
Niamero de Carga al 0.2% Esfuerzo al Mdédulo de
Probeta Cedencia 0.2% Young
(KN) Cedencia (MPa)
(MPa)
1 1.405 18.012 2.947
2 1.711 21.435 3.188
3 1.023 13.007 2.683
vi3 1.349 17.521 2,939

Tabla 2.6. Resultados experimentales de las pruebas de traccidn del panel keviar-madera balsa

Los valores registrados durante la prueba (tabla 2.6) varian de acuerdo al tipo de falla que se presenta,
en este caso se observaron fallas en dos areas diferentes: cercanas a las mordazas y la zona media de la
probeta. Por esto, los valores presentados corresponden a probetas que fallaron en la segunda area,
donde se presenta la falla de acuerdo a las normas ASTM.

2.4.4 CALCULOS

Esfuerzo de traccién/resistencia a la traccién. Se calcula la resistencia Ultima a la traccion empleando
ta formula (1} y se reportan los resultados para tres graficas significativas. Si el mddulo de traccion se
calcula, se puede determinar el esfuerzo de traccion para cada punto empleando la ecuacién (2).

Prnax y
(M c,=

Ftu=
A A4

(2)

Donde:

FY = Resistencia ultima a la traccidn, Mpa [psi],

Pmax = Carga maxima antes de la falla, N [Ibf],

o = Esfuerzo a la traccién en un determinado punto, Mpa [psi]
P; = Carga a una determinado punto, N [Ibf], y

A = Area minima de la seccién transversal, mm? [plg?]

ta
[
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Modulo de elasticidad a la traccion. Para calcular el modulo de elasticidad a la traccion de la grafica
esfuerzo deformacion se emplea la ecuacion (3). Si los valores no corresponden al rango de deformacion
en los puntos extremos {como ocurre a menudo con datos digitales), se emplea un puntc mas cercano a
estos. Se reporta la pendiente del modulo de elasticidad de tres casos principales. También se reporta el
rango de deformacion empleado en los calculos, como se muestra en la figura 2.14.

Ac
Eﬂl’” — 3
Ae (3)

Donde:

" = Pendiente del médulo de elasticidad, GPa {psi].
Ac = Incremento de esfuerzo, MPa [psi].

Ag = Incremento de la deformacion.

Los rangos de deformacion tabuiados deben ser Gnicamente usados para materiales que no muestran
una region de transicidn (un cambio significante en el desarrollo de la curva esfuerzo deformacidn.),
dentro de los rangos de deformacién dados. Si la region de transicion ocurre en el rango recomendado,
entonces se acepta la deformacion y se reporta. En el apéndice A5 se presenta el calculo de! mddulo de
elasticidad por medio de la pendiente obtenida a partir de la gréfica.

2.4.5 DESCRIPCION DE FALLAS EN LAS PROBETAS Y CONCLUSIONES

La falla que se muestra en la figura 2.18, registra el momento de la separacién del nicleo de ias capas
exteriores del panel, esta falla se presento en todos los casos. Se determina que la separacion es un
proceso posterior a la falla del nicleo y posteriormente se presenta la falla en as fibras. La falla inicia en
la seccion delgada de la probeta, cargada hacia uno de los extremos de la misma. Dos causas principales
intervinieron para gue se presentara la falfa en esta forma: (a) al colocar el panel en los sujetadores, el
area colocada entre los sujetadores se comprime, ocasionado una disminucion significativa del area
transversal, (b) como se puede apreciar en la figura 2.19, existen muchos defectos superficiales en la
matriz.

Finalmente en la figura 2.20, se muestra las rupturas del panel en la zona donde se encuentra el nacleo,
que es donde comienza la falla para posteriormente transferirse a ios laminados o capas exteriores.

Los valores registrados durante las pruebas son menores a los valores calcutados, aungue no se han
realizado pruebas con el mismo panel, se toma como medio de comparacion los laminados de
keviarfepdxico, los cuales presentan propiedades mayores que el panel. Un factor importante que se
aprecia es la deformacion excesiva del panel, que varia de 4.8% a 2.85%, y de acuerdo a datos
publicados el laminado solo varia de 1.4% a 2.2%, Por lo que algunas propiedades del pane!, entre ellas
el mddulo de Young, disminuyen considerablemente.
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Fig. 2.19. Imagen donde se observan los Fig. 2.20. Imagen en la que ocbhserva [a fallaenel
defectos en la probeta, 67 X. nicleo, 67 X.

2.5 PROPIEDADES DE LOS PANELES BAJO CARGAS CORTANTES APLICANDO LA NORMA
ASTM C 273-61

Este método se emplea para determinar las propiedades de paneles asociados con (a distorsion por corte
de planos paralelos al plana de corte del pane!l. Se aplica para determinar la resistencia al corte paralelo
al plano del panei, y el modulo de corte asociado con la deformacién en un plano normal a las capas
exteriores. Los valores se presentan en Newton-metro, consideradas como unidades estandar.

Este método praporciona informacién del comportamiento carga-deformacién en paneles, cuando ia
carga se aplica paralela al plano de las capas exteriores. Con la curva carga-deformacion se calculan ios
esfuerzos cortanies del panel a cualquier carga, y se calcula él modulo cortante efectivo de! panel
completo o él mddulo cortante del nucleo. Los mbdulos cortantes obtenidos estan asociados con la
deformacion en un plano perpendicular a las capas exteriores y paralelo a la direccién de las cargas
aplicadas. Cabe sefialar que esta prueba no produce cortante puro, perc la longitud de la muestra
produce esfuerzos secundarios que afectan en una minima parte.
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2.51. PROBETAS

Las muestras deben tener un espesor igual al espesor del panel que $& desea saber sus propiedades, un
ancho no menor que el doble de su espesor y una longitud no menor que 12 veces sU espesor. Las
medidas del espesor no deben tener una diferencia mayor de .01 plg. (3.2 mm), 0 con un error no mayor
del 0.5%, y la longitud y ancho con un error no mayor de 1%, todas estas especificaciones de acuerdo a
las normas ASTM. De acuerdo al espesor (6.0Y0.05 mm) y a la descripcion anterior se tomo un area de
corte de la probeta de 927.4 mm”.

Las probetas fueron cortadas de un panel, el cual consistia de un nicieo de madera balsa y las capas
exteriores laminados bidireccionales de kevlar con resina epdéxica.

Sujetador superior

Plano sobre ¢l cual
actua la carga

Nicleo del panel
Platos de carga

Sujetador inferior

PRUEBA DE TENSION PRUEBA DE COMPRESION

Fig. 2.21. Dispositivo recomendado por las normas ASTM para
realizar pruebas de corte de materiales compuestos.

Las muestras se unen fuertemente a las capas exteriores del panel por placas o bloques, como se
muestra en la figura 2.21. El espesor de las placas puede variar de acuerdo con la resistencia del panel,
pero las dimensiones de estas, son tales que la linea de accion de la fuerza de traccion o de compresién
pasa a traves de la diagonal opuesta a las esquinas del panel, como se observa en la figura 2.21.

Para transmitir la carga a la probeta, se disefo un sistema similar al mostrado por las normas, en el cual
se emplearon bloques de nylon, pegados a las capas exteriores del panel. Estos bloques, a su vez, se
unen con una extension de tubo de acero, que se puede adaptar facilmente a la maquina de aplicacion
de carga.

El nimero de muestras y la seleccion del metodo empleado depende del propdsito en particular bajo el
cual se realiza la prueba, no existe una regia general que comprenda todos los cascs. El numero de
probetas examinadas fue cinco, cantidad minima que se requiere para que los datos sean validos. En la
figura 2.22 se muestra los bloques empleados, a sl como las probetas.
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Fig. 2.22. Imagen de las probetas y blogues utilizados en la prueba de corte.

2.5.2. CONDICIONES DE OPERACION Y PROCEDIMIENTO.

Se aplica la carga en los extremos de los platos en traccién o compresion a través de un blogue con
uniones esféricas o por medio de una unién universal con et objetivo de distribuir uniformemente la carga
a través del todo el ancho de la muestra. La carga se aplica a una velocidad constante y la prueba tiene
una duracién de entre 3 y 6 minutos. En la figura 2.23 se muestra la imagen del aparato empleado para
obtener {as propiedades al corle del panel, como s& muestra en la imagen, las deformaciones son
medidas entre los platos, y los valores resultantes de la deformacion del panel se presentan.

Fig. 2.23. Imagen del dispositivo de la prueba de corte montado en la maquina de carga.
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2.5.3. ADQUISICION DE DATOS.

Los datos de las curvas carga-deformacion se emplean para determinar el médulo cortante efectivo del
panel. Obteniendo suficientes lecturas, preferentemente con incrementos iguales en las deformaciones,
se define 1a forma de! diagrama esfuerzo-deformacion. Los datos de las pruebas se muestran en la tabla

2.7, asl como las graficas del comportamiento de fas probetas durante la prueba.

DATOS EXPERIMENTALES DATOS CALCULADOS DATOS PUBLICADOS
(PANEL) (PANEL) (MADERA BALSA)
Esfuerzo Modulo Médulo cortante Moédulo cortante
cortante cortante {(MPa) {(MPa)
{MPa) {MPa)
_0.3574 8.98 41.98 35.1°

Tabla 2.7. Comparacién entre datos experimentales y tedricos y publicados de la prueba de cortante del
panel y madera balsa.

A continuacion se dan los datos completos de la prueba, asi como |a grafica. Se realizaron 8 pruebas, en
las cuales se presentaron problemas de union entre las probetas y fos bloques por lo que sélo se
considera una prueba. En el apéndice A6 se muestran las graficas, asi como la informacion registrada por
la maquina de prueba.

PRUEBA A CORTANTE DE PANEL KEVLAR MADERA-BALSA
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|
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§ e200 L i ,\,,,,..vj,,,
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o150 | ... [ ' . A .
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Fig. 2.24. Curva experimental de la prueba a cortante del panel keviar-madera balsa.

' Composites Handbook
Lubin George, 1982

37



Delerrinacién del mddulo de Young y esiuerzos riumos de las estucturas compuesios

En ia figura 2.24 se puede apreciar un comportamiento lineal ascendente, aunque las demas graficas no
presentaron un comportamiento dptimo como éste dltimo, su trayectoria es similar. La trayectoria es el
comporiamiento del niicleo {madera balsa) a cortante, fallando la probeta sobre la linea donde se aplica
la carga (ver figura 2.21}).

Despl. | Defor. Carga | Esfuerzo| Despl. Defor. Carga | Esfuerzo
Probeta | Max. Max, Max. Méx. ruptura | ruptura | ruptura | Ruptura
(mm} {%) {KN) (MPa) {rmm) {%) (KN) {MPa)
{1 l27839| 23997 | 3314 | 23574 | 3.01 431 | 2129 | 2296
Carga al 0.2% | Esfuerzo al 0.2% | Mddulo de | Mddulo de
Probeta cedencia cedencia Young corte
(KN) {(MPa) {MPa) {MPa)
1 2965 3198 | 16.99 8.98

Tabla 2.8. Resultados experimentales de las pruebas de cortante para el panel kevlar-madera balsa.

Realizando una comparacion de los valores registrados en las pruebas (tabla 2.8) con datos publicados,
en estos Uitimos las propiedades a cortante de la madera balsa son mayores, se debe mencionar que
existe una gran diferencia entre el tipo de madera balsa ( granc finc ¢ grana grueso o burda), Como se
menciond anteriormente se presentaron problemas de uniéon entre las probetas y los bloques, con lo que
algunas pruebas practicamente fueron anuladas. Los valores pueden considerase aproximados si se
considera que |a defarmacién presentada es aceptable en la madera balsa.

2.5.4. CALCULOS,

El esfuerzo cortante se calcula como:

P
fi= = (4
=13 )
Donde:
f, = Esfuerzo corfante.
P = Carga sobre la probeta.
L = Longitud de la probeta.
b = Ancho de la probeta.
Se obtiene la resistencia al cortante por medio de esta formuta cundo P es igual a la méxima carga.
Para calcular |a deformacién en cortante,y , como:
v = (5)
t

Donde:
y = lectura o movimiento de uno de los platos de la probeta con respecto a otro
t = distancia entre los platos, equivalenie al espesor del panel.
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El médulo cortante efectivo por este método es que la combinacién de todos los materiales entre los
platos cuando actuan como un solo elemento. Donde el médulo de las caras, Gy, y del corazén, G, se
expresa como:

) G.h "
c+r-0)a./G,]

Donde:
h = espescr det panel
c = espesor del corazon,

Para el calculo del médulo cortante experimental se emplea la siguiente ecuacion:

G=" @
,

En donde:
1= esfuerzo cortante = 0.3574 MPa.
v= deformacién = 0,03997

Para el célculo experimental del modulo cortante se emplea la ecuacién (5) donde
h=6 mm

c=5mm
G.=35.1 MPa
G= 2.2 GPa

2.5,5. DESCRIPCION DE FALLAS EN LAS PROBETAS Y CONCLUSIONES.

Durante las pruebas se presentan problemas de unién entre las probetas y las mordazas, por lo que se
recomienda que las superficies deben estar perfectamente limpias y planas, para que la adherencia sea
optima. En el desarrollo de cada uno de los ensayos se observa una deformacion marcada en el nicleo, y
las fallas se presentaron en las uniones del nicleo con las capas exteriores. La falla a través de un
microscopio dptico se puede observar en la figura 2.25.

La deformacion presentada por el panel es aceptable, considerando que solo el nicleo es el que se
deforma. Al emplearse una madera balsa de diferente grano se debe considerar su densidad para realizar
comparaciones.

Fig. 2.25. Imagen en la que se observa la falla del panel a cortante, 87 X .
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2.6. RESISTENCIA A LA TENSION PERPENDICULAR AL PLANO EN PANELES BAJC LA NORMA
ASTM C-273-81

Este metodo se emplea para determinar la resistencia a (a traccidn en direccion perpendicular al plano
del nuclee o de la unién entre el nicleo y las capas exteriores, de un compuesto tipo panel. El método
consiste en aplicar una carga normal al plano del panel, tales cargas son transmitidas por medio de
blogues, los cuales se unen a las capas exteriores del panel.

2.6.1. PROBETAS

Las muestras son cuadradas o redondas y con un espesor igual al panel. Todas las dimensiones no
deben tener un error mayor de 0.5%. EI area para nucleo solido o continue, como balsa, caucho, y
espuma, debe ser mayora 1 in? (625 mm?).

Las probetas son cortadas de un panel, con un nicleo de madera balsa y capas exteriores de laminados
bidireccionales de kevlar con resina epédxica. De acuerdo aI espesor (6.0Y0.05 mm) vy al material
empleado como nicleo, se manejo un area de 1225 mm?, por cada probeta, cumpliendo con lo
establecido en la norma ASTM C273-61. El numero de probetas examinadas fue cinco.

Conexiones de las muestras con el aparato: Se tiene un sistema de transferencia de carga, similar al
mostrado en las normas ASTM C287-61, que se adapta facilmente a la maquina universal, consistiendo
de bloques de madera y perfiles tubulares rectos (PTR}.

Los bloques de carga estan unidos a las capas exteriores del panel por medio de epdxico con
microesferas de fibra de vidrio, las cuales no afectan la unidn existente entre el nucleo y las capas
exteriores del panel. Los bloques disefiados tienen menor drea fransversal que el area de la probeta.
Cada bloque de madera se une a un PTR, al que se le adapta un tubo de acero en su parte superior y
se conecta por medio de un perno, a la maquina de carga. Las probetas y los blogques de carga se
muestran en la figura 2.26.

Fig. 2.26. Probetas para la prueba de traccién Fig. 2.27. Probetas montadas en la
perpendicular al plano de las capas exteriores. maguina de carga.
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2.6.2. PROCEDIMIENTO

Aplicacion de cargas: Las cargas se aplican en forma alineada sobre el mismo plano. Los blogues de
carga son |o suficientemente rigidos para que ocurra la separacién del panel, antes que el bioque falle. La
carga de traccién se aplica con una velocidad de movimiento de las cabezas de la maguina de pruebas
constante, de tal forma que con esa velocidad la prueba dura entre 3 y 6 minutos. En la figura 2.27 se
muestra el dispositivo montado en la maguina de carga.

2.6.3. CALCULOS

t a resistencia a la traccion en el piano normal del panel se calcula como:

Resistencia a la traccién = carga /area de |a seccion transversal,

2.6.4. ADQUISICION DE DATOS

Los datos obtenidos por las pruebas se muestran en la tabla 2.9, asi como las graficas del
comportamiento de las probetas durante la prueba.

DATOS EXPERIMENTALES

CARGA MAXIMA | ESFUERZO MAXIMO
(KN} {(MPa)
0.6602 0.539

Tabla 2.9. Resultados experimentaies del panel sometido a cargas perpendiculares al plano
{carga maxima y esfuerzo maximo).

Se presentan los datos completos de las pruebas realizadas en la tabla 2.10, asi como en a figura 2.28,
donde muestran 3 pruebas que fueron las mas significativas. Las graficas completas y Ja informacion
registrada por la maquina de prueba se presentan en el apéndice A7.

- Numero | Despl. | Defor. Carga | Esfuerzo| Despl. Defor. Carga |Esfuerz
de Max. Max. Max. Max. Ruptura | Ruptura | Ruptura 0

probeta | (mm) (%) {KN) {MPa) {mm) (%) (KN) Ruptura
(MPa)

1 0.796 13.27 5212 5072 0.796 13.27 6212 5072

2 0.773 12.89 6153 5024 0773 12.89 .6013 4810

3 0.72 12.001 7442 BO77 0.72 12.001 7442 6077

i3 0.763 12.72 0.6602 | 0.53841 | 0.763 12.72 0.6556 | 0.5353

Tabla 2,10, Resultados experimentales del panel sometido a cargas perpendiculares al plano.
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L

Numero | Carga al 0.2% | Esfuerzo al 0.2% ;| Modulo de
de Cedencia Cedencia Young
probeta {KN) {MPa) {MPa)
1 .3302 .2696 23.93
2 6126 .5002 21.96
3 5044 4853 15.95
¥i3 0.5124 0.308 20.61

Tabla 2.10. Resuitados experimentales del panel sometido a cargas perpendiculares al plano. (continuacion)

Los valores registrados sirven como datos de disefio, aplicadas en ia unidn entre kevlar y madera balsa,
que se presentan en diferentes areas del modelo. El principal valor que se debe considerar es la carga
maxima, asegurando asi que no se presente un desprendimiento o separacion de las capas del panel. La
deformacidn es elevada por lo que se debe considerar la introduccion de un factor de disefio.

ESFUERZO (MPa)

PRUEBA DE TENSION PERPENDICULAR AL PLANG DEL PANEL KEVLAR-MADERA BALSA

PROBETA t

ram

0067

0.083

100

DEFORMACION {mm/immy}

0,133

[——PROBETA T,
- PROBETA 2 }
-—FPROBETA 3,

Fig. 2.28. Curvas experimentales de la prueha de traccion perpendicular al plano del panel
keviar-madera balsa.
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E! la figura 2.28 se puede apreciar un comportamiento lineal en forma ascendente, para tener un punto
maximo de esfuerzo vy se presente la falla completa en el panel. La trayectoria es similar a la de las
pruebas realizadas a cortante, fallando de igual manera el nucleo (madera balsa).

2.6.6, DESCRIPCION DE FALLAS EN LAS PROBETAS Y CONCLUSIONES

Dos tipos de falla se presentaron; la primera se observa una falla que comienza en el centro del nucleo
{madera balsa), para posteriormente extenderse a los extremos hasta llegar a la unién con las capas
exteriores, describiendo una linea con una pendiente muy pronunciada en medio de la seccion del
nlcleo. En la figura 2.29 se aprecia una falla similar a la anterior, pero en este caso la linea diagonal
descrita en el nucles mantiene una pendiente menos pronunciada, que va de un extremo del panel a otro.
Como se presenta en los valores registrados en las pruebas, se debe considerar un factor de disefio,
debido a la deformacién excesiva del nicleo. En varias pruebas se presenté primero la falla de! nicleo y
posteriormente la falla se transfiere a la unidn entre el laminado y el nucleo, Con lo que se puede
establecer que la unidn entre el laminado y el nucleo por medio de epdxico es optima.

Fig. 2.29. Falla del panel a traccién perpendicular a las capas exteriores , 63 X.
2.7. DISENO DE PANELES CON NUCLEO SOLIDO. (SANDWICH}

Al realizar un andlisis experimental del panel kevlar-madera balsa bajo cargas de traccidn, cortante y
perpendiculares al plano, se obtuvieron las propiedades del mismo. (Médulo de Young, esfuerzos
maximos, cargas maximas, etc).

En el aeromodelo, ademas de tener estructuras sometidas a cargas de traccion, cortante y cargas
perpendiculares; también se encuentran algunas estructuras sometidas a cargas de flexion y pandeo.
Para determinar su comportamiento bajc estas Ultimas cargas se realiza un analisis tedrico
(especificamente para el disefio de paneles), y asi, determinar el comportamiento de las capas exteriores
y del nacleo del panel keviar-madera balsa bajo cargas de flexidén y pandeo.

El comportamiento del panel depende en gran medida del disefio del compuesto. Hay un gran nimero de
consideraciones los cuales determinan la seleccién y dimensién de los maieriales con los cuales se
elaboran los paneles. Las mejores consideraciones estructurales las cuales afectaran la eleccion y disefio
de las capas exteriores y del nucleo son;

Comportamiento a flexién
Resistencia al pandeo
Resistencia fa impacto
Falla bajo carga
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2.7.1. COMPORTAMIENTO A FLEXION

Varios modos de falla por flexion se presentan en la tabla 2.11.

Los principales factores que intervienen en el comportamiento a flexion de un compuesto tipo panel son
los maximos esfuerzos permisibles en las capas exteriores (tanfo en compresidon como en fraccion),

esfuerzo cortante en el corazén, y flexion.

Tipo de falla Descripcion Causa Solucion
Usar un material
Las fallas en la capa Las capas son muy]en las capas

Falla en las capas
exteriores

comienzan con fraccion
{cara inferior) o
compresidn{cara superior).

fragiles para aceptar los
esfuerzos maximos de las
fibras.

exieriores mas
resistente o
incrementar el
espesor,

Compresion en el

Las capas dobladas
causan delaminaciones

Falla por compresidn local

Usar un corazén
con un alto modulo
de compresion

corazon cuando se aplican cargas. |del corazon. para reducir las
deformaciones.
1.Aplicar un primer
recubrimiento.
1.Corazon con pobre 2.Revisar el
Adherencia Separacion de las capas | adherencia. procedimiento de
exteriores del corazdn. 2.Adhesive débil al vaciado,
cortante. 3.5eleccionar un
3.Adhesiva muy fragil. adhesivo mas
flexible,
Cortante del Usualmente en capas pero | Corazén no homogéneo, | Reforzar el
corazén no en la interfaz del estructura  de  celdas | corazén cerca de
corazén/capa exterior, pobre. las capas
1. Cohesidén exteriores.

2. Fisuras en el
corazon

Horizontal o vertical.

El esfuerzo cortante del
corazon es bajo.

Incrementar el
esfuerzo del
corazén o
madificar el disefio
para distribuir las
cargas de
cortante.

Flaxion excesiva
bajo carga

Flexiébn excesiva en el
disefo.

1. La rigidez flexional de
las capas exteriores es
inadecuada.

2. La rigidez cortante del
corazon es inadecuada.

1.Incrementar el
espesor de las
capas exteriores y
usar un material
con médulo
flexionante alto.
2.Incrementar el
espesor del
corazon y usar un
corazén con
mddule cortante
alto.

44

Tabla 2.11. Fallas por flexion en compuestos tipo panel




Delerminacion del mddulo de Young y esluerzos mérimos de las esfrucluras compuestas

Esfuerzos en las capas exteriores.
Si un panel tiene capas exteriores simétricas y nucleo sélido, es considerado como una viga |, el
promedio de esfuerzos en las capas exteriores es:

M)
S¢= esfuerzo en la capa exterior, PSI= Y

(8)
donde:

M = momente flexionante, libras por pulgada.

y = distancia entre centros de las capas exteriores de fibra, pulgadas.

1 = momento de inercia con respecto al eje neutral, pulgadas.

El valor de M varia dependiendo del tipo de carga como se muestra en la figura 2.11.

Para una cuarta parte de la viga cargada:
M= (9)

donde:

P = carga aplicada, libras

a = longitud total de la viga.

y = distancia entre centros de las capas exteriores, puigadas.

1 1
=+ - 10
y=et S (10)
h—c
= .- 11
S 5 (11}
- Por lo tanto:
)= 1 ot h—c
4
_h tc (12)
2
donde:
h= espesor del panel, pulgadas.
c= espesor del corazdn
f= espesor de la capa exterior, pulgadas.
E! momento de inercia |, entonces se calcula como:
heeY bflh+c)
=g 1) ¥ -

donde :
b= ancho del panel, pulgadas.

Por lo tanto los esfuerzos en las capas exteriores, se calcula como:
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Ny

b gﬂ” ~apf(n+c)

Para el disefio del panel debera asegurarse que S no debe exceder la resistencia de traccion de las
capas exteriores. Un maximo nivel de 50% de esfuerzo ultimo a la traccion es aceptable.

CARGA CARGA A 1/4 DE CARGA UNFORME
CENTRADA LA VIGA Pewa

Lol Ll
s A i A I

P L S

mi

Bip

DIAGRAMA DE e £ r‘ Via=? N““g
CORTANTE | _J \‘

=__L
e Mma, =f's%‘ Mmo= P

DIAGRAMA DE A
MOMENTO e . //_\\

FLEXIONANTE

Fig. 2.30. Diagramas de cortante y momento flexionante para patrones de carga
2.7.2. ESFUERZO CORTANTE EN EL CORAZON.

Los esfuerzo cortantes inducidos por una carga en el corazén de un panel, es proporcional a la carga
cortante. El maximo esfuerzo cortante se presenta donde las cargas maximas cortantes son aplicadas.
Como se muestra en la figura 2.30, la localizacién del esfuerzo cortante maximo depende del tipo de
carga. El esfuerzo cortante en el corazén se calcula como:

pid

S, = :
‘" blnre) (19)

donde:
S.= esfuerzo cortante en el corazon, psi
V = cortante, libras.

Para los tres casos mostrados en la figura 2.30, el cortante es equivalente a un medio de la carga total P.
Por lo tanto:
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P
S= 16
bk +c) (19)

El panel debe ser disefiado para mantener el esfuerzo cortante del corazén menor a |a resistencia al
cortante del mismo. Un factor de seguridad deseable de 2 puede sugerir un 50% de la maxima resistencia
al cortante del corazén para emplearse como disefio para esfuerzo cortante maximo.

2.7.3. FLEXION

La resistencia fiexional de una viga rectangular es calculada como:

o bl =) e
12 12

donde:

F = rigidez.

E = modulo de elasticidad. PSI.
h = largo de la viga, pulgadas
b = ancho de la viga, pulgadas.

La rigidez de un panel es la suma de la rigidez de los materiales que forman el compuesto.

La ecuacion de arriba es aplicada a paneles con espesores de capas exteriores y madulos de elasticidad
iguales. Para casos con capas exteriores de diferentes espesores o material la expresion se debe de
derivar.

E= Médulo de elasticidad de las capas.
C= Espesor del corazén.
E.= Mdédulo de elasticidad del corazén.

El médulo flexionante del corazén (E.) es generalmente muy pequefo en comparacién con el de las
capas exteriores, el segundo término de la anterior ecuacion se elimina, reduciendo la expresion a:

CEplr -¢*)
=S

F {18)

La flexién de un panel no es funcién solamente de la rigidez flexional, también se influyen la fiexion
causada por la deformacion cortante en el corazdn. Para paneles con capas exteriores delgadas, la
rigidez cortante (S) se define como.

h+c)h .
yo ek G, (19)
2
donde:
G¢= Modulo cortante del corazon.
La curvatura de un compuesto tipo panel bajo carga es definida coma:
dly M 1 {dvx
S, ==t {20)
dx N dr
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donde:

-y = flexién.
X = distancia desde el lado opuesto de la reaccion,
M = Momento flexionante.
V = Cortante
F = Rigidez flexional definida anteriormente
N = Rigidez al cartante, definida anteriormente.
La expresion general para la flexién, se establece como:

_K\Pa’ K,Pa

F N
Los términos K, y K, son constantes determinadas por e! tipo de carga. En la tabla 2.1z contiene los
valores de K,y K; para varios tipos de cargas en vigas. Mientras los tipos de cargas son ilimitados, tres
casos especificos son generalmente suficientes para aproximarse a los calculos. Estos se describen
abajo.

(21)

Carga Sujecion de la viga Localizacion de la Ky K
flexién menor

Carga concentrada Cantiliver A la mitad 1/192 Ya
Carga concentrada Simplemente apoyada A la mitad 1/48 Ya
Uniforme Cantiliver A la mitad 1/348 118
Uniforme Simplemente apoyada A la mitad 5/384 1/8
Dentro de un cuarto Simplemente apoyada Az mitad 11/768 118
Fuera de un cuarto Simplemente apoyada Puntos inferiores 11/96 1/8

Tabla 2.12. Valeres de las constantes ki y k; para varios tipos de cargas en vigas

La carga central corresponde a carga concentrada de tal forma que un hombre pueda estar parade sobre
un larguero. Cargas uniformes simulan nieve, viento y otras cargas distribuidas. Las aplicaciones
practicas se encuentran entre estos dos casos. Por esta razén, a un cuarto de la dimension de la viga
estd siendo usado en el disefio de compuestos tipo panel. Estos tres métodos de carga son ilustrados en
la figura 2.30.

Las ecuaciones para flexién en cada uno de los tres casos especificados son los siguientes:

Pa® Pa
Carga concentrada y= + (22)
48F 4N
Caga uniforme == E—PGB + Pa (23)
9 Y= 348F T8N
11Pa®  Pa
A un cuarto de la viga = + 24
° Y= 68F " 8w &)

2.7.4. RESISTENCIA AL PANDEO

En muchos casos, los paneles pueden estar sometidos a cargas sobre su borde. Este problema se
presenta, como por ejemplo en paredes sometidos a una delerminada carga. En este caso la principal
consideracidén son los esfuerzos de compresion en las capas exteriores v la resistencia al pandeo del
compuesto.
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Los esfuerzos de compresidn en fas capas exteriores pueden ser calculados por la expresién siguiente:
P

S, = o

2/
Para un pane! simplemente apoyade en uno de sus extremos, ef pandeo en la columna ocasionado por
una carga, es dado por:

(25)

P= S (26)

donde:

P = carga. Libras,

f = espesor de la capa exterior
b = ancho de la columna

a = longitud de la columna

F = rigidez flexional del panel

N = rigidez al cortante del panel

El segundo término en el denominador representa ta posible deformacion cortante en &l corazén.
Si la carga aplicada al panel, es cargada por una linea vertical justo en el filo, la carga por pandeo es
dada por:
4n’F
P= : : (27)

2 2
b’ 1+-7-t-2-£
b°N

La ecuacidn anterior es aplicada Unicamente para paneles en cuya longitud final es mayaor que el ancho
. _ miF

de éste y en el cual el término b—ifo <1,

Los posibles modos de falla por pandeo son ilustrados en (a figura 2.31.

Pandeo simple es ilustrado en la figura 2.31a. Este tipo de falla puede ser predecida empleando las

ecuaciones 21 y 22. La resistencia de pandeo simple puede obtenerse incrementado el espesor del

corazén o usando un material en las capas exteriores mas rigido.

La falla por cortante se muestra en la figura 2.31b, y es causado por la baja rigidez al cortante y no puede
ser calculada como pandeo simple. Para mejorar Ia resistencia a la falla por cortante generalmente se
usa un corazdn con una resistencia mayor ai cortante.

El pandeo de la capa exierior s& muestra el figura 2.31c, puede ser resultado de la separacién local de la
capa del corazon o el aplastamiento de la capa exterior en el corazon.

La deformacién de las capas se muestra en la figura 2.31d, normalmente es un problema que se presenta
unicamente cuando se emplean corazones no homogéneos tales como el panel de abeja. La resistencia
a la deformacién puede aumentarse disminuyendo la medida de las celdas hexagonales o bien
incorporando un corazdn con celdas homegéneas.
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a) Pandec simple b) Ondulado por corte

Saparacidn Impacta Cor de

idescie o sobre o L
coyazbn Fjwén 4 ] } celdas
}/ 3 5 r/

¢} Arrugado de caras d] Ondulado de caras

Fig. 2.31. Fallas por pandeo.

2.7.5.NUCLEOS NO UNIFORMES

La distribucion de esfuerzos en un pane! bajo carga se muestra graficamente en la figura 2.32. Como se
muestra, los esfuerzos maximos provienen de las fibras externas. No obstante, existe un alto nivel de
esfuerzos en el corazén cerca de las capas exteriores. Los esfuerzos van disminuyendo conforme se
acercan al eje neutro. Basandose en este analisis de esfuerzos, un corazén ideal mostraria un gradiente
de resistencia similar al patrén de distribucion de esfuerzos.

A = Esfuerzos mdximos e¢h material
homogéneo.

B = Esfuerzos en la superficie de la capa
extenior.

C = Esfuerzos en la interface.

D = Esfuerzos en la superficie del
corazdn,

Fig. 2.32. Distribucidn de tensiones en un panel
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2.7.6 CALCUL.OS TEORICOS DEL COMPORTAMIENTO FLEXIONAL DEL PANEL

Los factores que intervienen en el comportamiento a flexion del panel kevlar-madera balsa, usado en el
fondo del fuselaje, son los esfuerzos en las capas exteriores y esfuerzos cortantes del nucleo.
Considerando las dimensiones del fondo del fuselaje mostradas en la figura 2.33, se calcula el
comportamiento del panel.

Fig. 2.33. Dimensiones del panel del fuselaje.

De acuerdo con la ecuacion (14). Los esfuerzos en las capas exteriores, se calculan como:;

Pa 15[kg % 9.81[2 |x 0.275[m]
S = b lns &)™ 4016 me 001 (0.01 + 0.008 )] = > 061H47]

El esfuerzo cortante en el niclec depende del tipo de carga, considerando una carga uniforme, el
esfuerzo puede ser calculado de acuerdo a la ecuacion (16), como;

P 15[kg]x9.81[]

S = o= = 0.0495[MP
" blh+c)  0.165[m]x(0.01+0.008)m] [p4Pa]

Para calcular la resistencia flexional del panel, puede emplearse 1a ecuacion (18).
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. E.fb(}:; - C"L 30.338[GPalx 0-16.5[’;?;* (001>~ 0.008' )}’ ] _ 20356798 Nm? ]

Para paneles con capas exteriores delgadas, la rigidez cortante {Sgo) , se puede calcular de acuerdo ala
ecuacion (19),

yolrekbe _ (o010, 008)2[ ] 0,165 ] x35.1[MPa) = 52.123{kn]
Calculando ia flexién, de acuerdo a la ecuacién (24), con carga uniforme y el panel simplemente apoyado:

; sx15lkg Jx9.81[% [x 0275 15[kg]x9.81[% |x0.275
,_ Sk Pa Sl [k J9.81[]x ' 1olkglxo 2] 0275[m] - 2.928E - 04|
348F 8N 384% 203 57[m?] 8% 52.123kN]

Finalmente calculando el pandeo del panel, de acuerdo a la ecuacion (27), se tiene:

po . MF o 47x20357(Nm] e = 50578.6[N]

14757 ) otesixfie T ban 7]
N 0.165[m? Jx 52.123[kv']

2.7.7 CONCLUSIONES

El disefio del panel kevlar-madera balsa, para el caso de disefio del prototipo, se debe basar en dos
analisis: (1) comportamiento flexional y (2) falla bajo carga {tensidn, cortante, perpendicular al plano y
pandeo). La flexion que presenta el panel (2.928E-04 [m]) es aceptable para diferentes aplicaciones de
estructuras bajo carga en el prototipo (viga central del ala, fondo del fuselaje, etc.). Las propiedades del
nucleo incrementan la resistencia al cortante (52.123 [kN}) y al pandeo del panel (50578.6 [N)), no asiala
resistencia flexicnal.
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CAP|TULO 3

ANALSIS DE ESFUERZOS DE LAS ESTRUCTURAS QUE PRESENTA EL
AEROMODELO “SANTOS”

3.1 INTRODUCCION

En este capitulc se presenta el analisis de Ia estructura original del aeromedelo a través de elementos
finitos, Se parte de un célculo basico analitico para confrontar los valores de ambos modelados. Con
estos modelos se obtiene el compartamiento de las estructuras idealizandolas (vigas en cantiliver,
marcos rigidos) obteniendo sus maximas deformaciones. Todos los analisis se basan en el aeromodelo
“Santos” y sus planos se encuentran el apéndice B de este trabajo.

El asronave se divide en cuatro estructuras principales: Ala, Empenaje, Tren de Aterrizaje y Fuselaje.
Para el modelado por elementos finitos se usa el paguete NISA® y NISA/DISPLAY® | con un analisis de
tipo estético.

Para corroborar el calculo numérico (por posibles errores de acoplamiento entre elementos, condiciones
de frontera, tamafio, orden y distorsién de los elementos, numeracién, etc.), se hace una aproximacién
analitica de la deformacién maxima de la estructura, considerando el mismo material en ambos calculos
(usando aluminio 6061-T6). Una vez verificado el modelo numérico éste se aplica, usando los valores de
los materiales reales, para la obtencion de los esfuerzos y factor de seguridad sobre cada estructura.

Para deformaciones pequefias, s& pude considerar un analisis lineal {las relaciones esfuerzo-deformacion
constantes), ya sea esta una estructura de material isotrépico u ortotrépico’. Dado que las deformaciones
maximas obtenidas para el panel kevalr-balsa son del orden 100um, en todos los casos se consideran
materiales isotrdpicos, homogéneos y lineales. Esta dltima consideracion se observa, para los paneles, en
las graficas del capitulo 3; donde se obtienen los valores en la zana elastica (linea recta).

3.1.1 Desarrollo de los Modelos
Se utilizan tres tipos de elementos
1. Elemento sélido 3-D (NKTP = 4), el cual esta basado en el estado general de esfuerzos para el

modelado de estructuras sélidas tridimensionales bajo cualquier carga. La configuracién general de
este elemento se muestra en la figura 3.1.

,:./ 7 Cara Nodos
5 zZ ! 1,234
Grados de X % ;égg
libertad: 3 por 1 ) i
nodo 3 Y 4 23,7.6
5 3.4,8,7
UX, Uy, Uz 2 14,8,
( ) 6 4,158

NKTP=4  NORDR=1,2

Fig. 3.1 Configuracion del elemento sélidc 4

® Engineering Mechanics Research Corporation, EE.UU.
' The Behavior of Structures Composed of Composite Materials
J.R. Vinson, R.L. Sierakowski
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2. Elemento viga 3-D {NKTP = 12), usado para el modelado de vigas en el espacio bajo cualquier carga y
momento, usandc una seccidn transversal especificada. La configuracion general de este elemento se

muestra en la figura 3.2.

3. Elementos planos generales 3-D (NKTP = 20}, usado para modelar estructuras delegadas generales
(desde planas hasta ligeramente delgadas) bajo cualquier carga y momento. La configuracion general
de este elemento se muestra en Ia figura 3.3.

AL

!

! .~. - Centro de Cortantes Grados de Libertad: 6

| por nodo

| (UX, UY,UZ, ROTX,
Eje Elastico ROTY, ROTZ)

4
.o 6
5 .ﬁ /4 Grados de Libertad: 6 por
/ Pt nodo (UX, UY, UZ,

Lom=—s, le e ROTX, ROTY, ROTZ)
NORDR =1

0 A Ya UY .

e &= +1 (Sup. Superior, cara 2)
ROTZ
i ROTX i~ . £ =G (Sup. Central)

= -1 (Sup. Inferior, cara 1)
Fig. 3.3. Configuracion Geométrica del elemento sélido 20

Una vez verificada la viabilidad del modelo por elementos finitos, se obtienen los valores finales. Estos
son.

Desplazamientos maximos (Ax, Ay, Az) [m]

Esfuerzos de traccion (Syx. Sv, S27) {MPa)

Esfuerzos de corte (Syy, Sxz, Syz) [MPa]

Resuitante de esfuerzos de traccién y de corte maximos, a través de las relaciones;

Sz\/(Sm)z+(S,,,()2+(Szz]2 (1)
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s = (8 (5, ) +(s,) (2)

3.2 ALA

El ala proporciona la fuerza sustentadora principal de la aeronave. El aeromodelo “Santos” presenta el ala
~ en forma rectangular, con éngulo de ataque constante y con un diedro de 3°.

La estructura del ala consiste de 3 vigas: una central y dos en los bordes de ataque y salida, unidas con

placas iaterales de madera, formando una caja de torsion; la cual esta rellena de espuma de estireno y

forrada por un cascarén de madera halsa.

Se concentra la fuerza sustentadora del aesromodelo, sobre el 25% de la longitud de Ia cuerda a partir del
borde de ataque, por lo que la fuerza sobre fa estructura se modela como una carga distribuida
triangularmente {(por la distribucién de fuerzas de sustentacidn sobre el aeromodelo), sobre la viga
central.

Modelados:

Para llevar a cabo el calculo analitico, se modela el ala como una viga empotrada sélida homogénea, con
propiedades efectivas. Se presentan tanto el esquema del modelo analitico como de elementos finitos en
la figura 3.4. En los analisis, se modela sélo la mitad de la estructura, dada la simetria geométrica y de
cargas.

La carga a utilizar es 1.6 veces el peso de total de carga (capitula 1}
Wior=25b= 1134 kg=111.24 N

111.24 x 1.65 = 185 N (para toda ¢l ala)
Carga total a usar = 185/2=92.5 N

T

L
-

W

A

O
SN

NN

Fig. 3.4. Modelo (a) analitico y {b) por elementos finitos para el ala
Calculo Analitico:

El célculo de fa flexion maxima, se modela el ala como una viga empotrada con carga trianguiar (figura
3.4a), que se calcula con la siguiente rejacién;

w, - I}

30-E.71 (3)

y e =
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Donde el momento de inercia {/) esta dado por la geometria que conforman el cascaron y la caja de
torsion, los cuales se aproximan a los valores reales de la siguiente manera: Como el cascarédn tiene la
geometria del perfil, se aproxima usando uno, cabeza semicircular y cola eliptica, como se muestra en la

figura 3.5 utilizando las siguientes relaciones®

A=0718D (4)
I= BD’ 5
2395 (%)
- Ceree m e LR sy A at: L S

Fig. 3.5. Esquema de (a} e! perfil original y {b) perfil analitico

Para obtener las dimensiones de este perfil, se toma como base la cuerda de B = 0.25m {figura 3.2a) y un
area total de A = 51.72 x10* m®. Los valores resultantes, dada por la ecuacién (6), son: B=25ecmy D =
2.91cm, con un rea total igual al perfil origina).

El momento de inercia para una seccion hueca (el cascarén) y su area, se calcula con la siguiente
relacion:
ol ol
dl = —--dB + —dD (6)
oB oD
dD = dB = 2t (con t = 0.003m como el grosor del cascarén)

En la ecuacion (8), se sustituye la (6) y (7), obteniendo los valores para el area del cascardén y momento
de inercia, respectivamente, Los valores resultantes son:

Arss =071x2x03% (25+291) = 11.89cm® = 11.89x107* m?

g PO XIN03 6x25x29X03
= 2005 T 29.95 T e

Se calcula también el momento de inercia de la viga central, viga en borde de ataque y de salida (caja de
torsion). Sus geometrias y dimensiones se presentan en la figura 3.5.

2 ESTRUCTURAS DE AEROPLANOS
Pippard, Alfred John Sutton
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S
N

~

A Y o ;: %, L
/}’ } e | 7/
e . //// . é
% 7 7
2o % 1V o2 Acot: cm
' ///// — —d
a b o

Fig. 3.6. Esquema de la seccion transversal de (a) viga de borde de ataque, (b) viga central y (c) viga de
borde de salida para el ala

Los valores obtenidos para momentos de inercia y areas son:

Viga de Borde de ataque: lga= 0124 x 108 m* Ag, = 0.883
Viga central: e = 1.52 x10° m* Ay = 1.872
Viga borde de salida: log = 0.168 x 10° m* Ags = 0.9
Suma Icppn = 1.812x 10° m? Acan = 3.655

El area total de la seccidén transversal es:
A=Apas ¥ Acan =15.545x 10° m*
El momento total de inercia queda:

=15+ 1egy = 15032510 m’*

Para comprobar el calculo numérico, como se sefalo al inicio de este capitulo, se hace una aproximacion
analitica de la flexidbn maxima de ala, considerando el mismo material en ambos calculos {Aluminio 6061-
T6, Apéndice A8). En donde la flexién se obtiene:

Y Maxanaiica = 0-00116m

Modelo mediante elementos finitos del ala:

El modelo se esquematiza en [a figura 34 b, donde se hace una carga distribuida sobre la viga central y se
inmovilizan todos los elementos de un extremo del ala. Se usan dos tipos de elementos. Para la viga
central y la delantera, elementos hexagonales tridimensionales (NKTP = 4, NORDR = 1) y para el perfil y
el cascarén elementos cuadrados planos (NKTP = 20, NORDR = 1). El modelp total se observa en la
figura 3.7

Los resultados y comparacién final se presentan en la tabla 3.1.

Concepto Valor analitico Valor con elementos finitos
Flexion maxima (m) 0.00118 0.00107

Tabla 3.1. Comparacién entre resultados analiticos y por elementos finitos para el ala
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Fig. 3.7. Modelo mediante elementos finitos para el ala

Una vez verificando el modelo, éste se aplica usando los valores de los materiales originales que se
muestran en la tabla 3.2 (en el Apéndice 8 se muestran con mayor detalle los valores de los materiales y
en el plano 2, Apéndice B, se muestra la estructura detallada del ala). Los principales resultados se

muestran en la tabla 3.3.

Material Elemento Estructura del Ala Propiedad
Panel Pino-Kevlar 4 Viga central E=535GPa; v=0.18
Madera Balsa 20 Cascaron E=2GPa,v=04
Madera Triplay 20 Unign de vigas y perfil E=124GPa; v=0.1

aerodindamico
Kevilar 49-Epoxico 20 Cascaron central E=12GPa; v=03
Tabla 3.2 Propiedades mecanicas de los materiales utilizados para la estructura del ala original
Concepto Valor maximo
Ay -1.02
Ay X107 m -60.8
A, 1.73
Sux 9.04 .
Sy -2.33
Sy MPa 0.32
Syy 1.07
Syz 0.054
Svz 0.065
Resultante desplazamiento (m) 6.08 x 107
Resultante Esf. Traccion maximo (MPa) 8.98
Resultante Esf. Cortante maximo (MPa) 0.76

Tabla 3.3. Valores finales por elementos finitos, del modelo del Ala.

Se calcula el factor de seguridad, considerando un estado de esfuerzos plano (S;; = Syz = S,z = 0),
debido a que, como se muestra en los resultados de la tabla 3.3, los valores de los esfuerzos en estas
direcciones son muy pequefios con respecto a los alcanzados en las otras dos. Por lo que el factor de
seguridad puede ser calculado para esfuerzos combinados biaxiales, a través de la siguiente relacion®:

? DISENO DE ELEMENTOS DE MAQUINAS
V.M. FAIRES
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A
1_|(8]) .\ Ss ) |~ )
N Sy Ssy

Con lo que el ala tiene un factor de seguridad de 13.8
3.3 EMPENAJE

Estructuraimente es la parte trasera del modelo y es el elemento estabilizador principal. Consiste de dos
partes: las superficies verticales y horizontales, lamadas estabilizadores.

Las superficies verticales son un compuesto tipo panel de espuma-keviar. La superficie horizontal, es una
estructura de costillas con una viga central que llega a la mitad de ia longitud total y un par de largueros
paralelos de longitud completa.

Modelados:

Con &l célcule analitico se obtiene Ia deformacion maxima, situada en el extremo libre, dada la fuerza de

sustentacion aplicada. Igual que en el anélisis del ala, para el estabilizador se modela sélo la mitad de la

estruciura, El empenaje tiene s0lo una funcidn estabilizadora, por lo gue la fuerza que ejerce es pequeda

(4.3 Ny se considera una carga uniforme; para este analisis se proyecta para una fuerza de 1.6 veces la

maxima, dada por el factor de carga calcuiado para todo el estabilizador vertical,
Cargaausar=43x16/2=35N

v
<

N

AN

N

"N

Fig. 3.8. Modelo (a) analitico y (b) mediante elementos finitos para el estabilizador horizontal

Se analiza el estabilizador vertical, ya que soporta la mayor parte de las cargas. En la figura 3.8 se
presenta el modelo analitico y por elementos finitos.

Calculo Analitico:

El calculo de la flexion maxima se realiza modelando el estabilizader como una viga empotrada con carga
uniforme {figura 3.8a), y se calcula con la siguiente relacion:

4
w, -1

8- E-/ (8)
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Al ser bajo una estructura compuesta de 3 vigas paralelas, se caicula la suma de los momentos de inercia
de las tres (no se toma en cuenta la accion del momento torsionante que se genera). Al igual que para el
ala y para comparacién entre los modelos, suponemos todas las partes de la estructura del mismo
material (Aluminio 6061-T6, Apéndice A8). Se utiliza una seccién transversal como la que se presenta en
la figura 3.9, la cual debe ser mayor que la real, ya que la viga gruesa central llega sélo a la mitad del
larguero.

1
.
©
a
-
i

b

~ 84 I

Fig. 3.9. Esquema que muestra las secciones para el calculo de las vigas que forman la estructura del
empenaje.

Los valores de los momentos de inercia de las geometrias mostradas en la figura 3.8, con respecto a sus
centros geometricos {que en los tres casos son colineales) son:

|semcircuro = 1.61 x 107 Iiga centraL = 1.85 x 107 lica recTancuLar = 3.3 x 10°7°

por lo gue lygr = 2 x 10° m*
Del mismo modo gue en el caso del ala, se hace una aproximacion analitica de la flexion maxima de ala,
considerando el mismo material en ambos calculos (Aluminio 8061-T6, Apéndice A8). En donde el valor
resulta;
Yuax = 8.5 x 105 m

Modelo por medio de elementos finitos para el empenaje;

Este modelo se esquematiza en la figura 3.§b, se usan dos tipos de elementos: Para las vigas centrales y
de los bordes de ataque y salida, elementos hexagonales tridimensionales (NKTP = 4, NORDR = 1) y
para las costillas, elementos cuadrados planos (NKTP = 20, NORDRR = 2). El modelo total se observa en
fa figura. 3./0

Fig. 3.10. Modelo por elementos finitos para el estabilizador horizontal
Los resultados y comparacion final se presentan en la tabia 3.3,

Concepto Valor Analitico " Valor con elementos finitos

Deformacién maxima (m) 85x10° 6.8x10°

Tabla 3.4. Comparacién entre resultados analiticos y por elementos finitos, para empenaje horizontal
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Una vez verificando e modelo, éste se aplica usando los valores de los materiales originales que se
muestran en la tabla 3.5 (en el Apéndice 8 se muestran con mayor detalle los valores de los materiales y
en los planos 5 y 6, Apéndice B, se muestra la estructura detallada del empenaje). Los principales
resultados se muestran en la tabla 3.6

Material Estructura del Ala Propiedad
Madera Balsa Costillas y refuerzo central E=2GPa;v=04
[ Madera de Pino Costillas y largueros E=124GPa,v=01

1

Tabla 3.5 Propiedades mecanicas de los materiales utilizados para la estructura del ala original

Concepto Valor maximo

Ay 22

Ay x10* m -62

A, -0.443

Sxx -8.33

Syy 0.48

S, MPa -0.14

Sy 0.21

Syz 0.029

Sy» 0.015
Resultante desplazamiento (m) 6.26 x 10°
Resuitante Esf. Traccidén (MPa) 8.33
Resultante Esf. Cortante (MPa) 0.29

Tabla 3.8. Valores finales por elementos finitos, del modelo de| estabilizador horizontal

Se calcula el factor de seguridad, considerando un estado de esfuerzos plano (S = Sy; » S = 0),
debido a que, como se muestra en los resultados de (a tabla 3.6, los valores de los esfuerzos en estas
direcciones son muy pequefios con respecto a los alcanzados en las otras dos. Por lo que el factor de
seguridad puede ser calculado para esfuerzos combinadoes biaxiales, a través de la relacién (3).

Con lo que el empenaje tiene un factor de seguridad de N = 1.44
3.4 TREN DE ATERRIZAJE

La configuracion de las ruedas en el aeromodelo es de tipo convencional o en triciclo, a cual es mejor, por
su sencillez y efectividad (figura 3.11).

Fig. 3.11. Configuracidn del tren de aterrizaje
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Este modelo se esquematiza en la figura 3.11a, usandc elemenios hexagonales tridimensionales
(NKTP=4, NORDR = 1y 2). El modelo total se presenta en la figura 3.13

Fig. 3.15. Modelo por elementos finitos del Tren de aterrizaje

La comparacién de resultados finales se muestra en la tabla 3.6,

Concepto

Vaior analitico

Valor con elementos finitos

Deformacion méaxima V (cm)

123

144

Tabla 3.8. Comparacion entre resultados analiticos y par elementos finitos, para la parte trasera del tren de
aterrizaje

El valor final de la masa por el modelo analitico resultd de 0.405 kg., similar al obtenido por elementos
finitos, que fue de 0.409 kg. En el calculo de el centro de masa, la comparacion de resultados fue también

similar: (0,-1.79,8.9) cm por modelo analitico, y (0,-1.22,8.9) cm por elementos finitos.

Los valores completos mediante elementos finitos verificados se presentan en |3 tabla 3.9,

Concepto Valor maximo

Ay -6

Ay x10% m -1

Ay 0.1

Syux 157

Sy 74.3

S,, MPa 5.98

Syv 58.9

Syz 3.68

Sys 3.54
Resultante desplazamiento {m} 11.4 x 10
Resultante Esf. Traccion (MPa) 177.67
Resultante Esf. Cortante (MPa) 17.57

Tabla 3.8. Valores finales por elementos finitos, del modelo del tren de aterrizaje.

Se calcula el factor de seguridad, considerando un estado de esfuerzos plano (S;; = Sy; = Sz = 0),
debido a que, como se muestra en los resultades de la tabla 3.9, los valores de los esfuerzos en estas
direcciones son muy pequefios con respecto a los alcanzados en las otras dos. Por lo que ¢! factor de
seguridad puede ser calculado para esfuerzos combinados biaxiales, a través de la relacién (3), con lo
que se obtiene, para el tren de aterrizaje, N = 1.85.
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3.5 FUSELAJE

El fuselaje es la parte central del aeromodelo, donde se unen todas las partes y donde [las cargas
principales estan ejercidas.

Esta estructura consiste en una caja de torsién, y dos estructuras a los costados mas pequefias, para
alojar servomotores, pilas, combustible y servir de soporte para motor y empenaje.

Su geometria se compone por 4 formadores paralelos hechos de triplay unidos por vigas de madera balsa
y la base central es de un panel keviar-balsa de 6mm de espesor.

Modelados:

Modelo por elemento finito para et fuselaie:

Son usados dos tipos de elementos: Para los formadores y [a base se utilizan elemento cuadrados planos
(NKTP = 20, NORDRR = 1) y para las vigas, elementos vigas (NKTP = 12, NORDRR = 1). El modelo total
se presenta en la figura 3.16.

Se obtiene sobre el centro de gravedad de la estructura, la resultante de las fuerzas y momentos que se
ejercen sobre |a estructura, Esta se presenta en la tabla 3.8.

Fy Fy F, Resultante
0 -400.7 15 400,98

Tabla 3.10. Valores de la resultante de fuerzas y momentos sobre el fuselaje

X

K

Fig. 3.16. Modelo por elementos finitos para el fuselaje

Se usan los valores de los materiales originales que se muestran en la tabla 3.11 {en el Apéndice 8 se
muestran con mayor detaile los valores de los materiales y en los planos 3 y 4, Apéndice B, se muestra la
estructura detallada del fuselaje). Los principales resuitados se muestran en la tabla 3.6.

Material Estructura del Ala Propiedad
Madera Balsa Vigas de Unidn E=2GPag; v=04
Madera de Triplay Formadores E=124GPa;v=01
Panel Keviar-Balsa Base E=2939 GPa,v=0.18

Tabla 3.11 Propiedades mecanicas de los materiales utilizados para la estructura del fuselaje original

Los resuitados finales para esta estructura se presentan en ia tabla 3.9
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Concepto Valor maximo

Ay 4.25

Ay x10° m -8.53

Ay 311

A By 0.27

A0y x103 rad -0.33

A B, -0.14

Syx 0.31

Sy -0.56

S, MPa 0.40

Sy -0.20

Syr -0.36

Syz -0.33

Resultante desplazamiento lineal (m) 9.05 x 10°

Resuitante Esf. Traccion (MPa) 0.59
Resultante Esf. Cortante (MPa) 0.53

Tabla 3.12. Valores finales por elementos finitos, para modeto del fuselaje

Se calcula el factor de seguridad, considerando un estado de esfuerzos plano (S; = S,z = S,; = 0),
debido a que, como se muestra en los resultados en la tabla 3.12, ios valores de los esfuerzos en estas
direcciones son muy pequefios con respecto a los alcanzados en las otras dos. Por io que el factor de
seguridad puede ser calculado para esfuerzos combinados biaxiales, a través de la relacion (3). Al ser los
esfuerzos ejercidos sobre una estructura compuesta de materiales diversos, el factor de seguridad de

esta pieza se calcula para el material mas débil (madera balsa), con lo que el factor de seguridad resulta
de 10.
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CAPITULO 4

REDISENO ESTRUCTURAL POR MEDIO DE ELEMENTOS FINITOS

4.1 INTRODUCCION

En este capitulo se presenta el redisefio de las estructuras principales del aeromodelo empleando los
modelos desarrollados en el capitulo 4. Las estructuras son disefiadas al limite, para soportar la carga de
diserio con el menor peso posible, consideracién primordial para obtener un aeromodelo de competencia.

Se define el margen de seguridad, como:

.S Esfuerzo- de - dise#t 0

1

Fsfuerzo- aplicado M
que difiere del factor de seguridad, que considera el esfuerzo de disefio abajo de los limites elasticos del
material.

Si se consideran que existen esfuerzos combinados, las estructuras se analizan de la siguiente forma
para calcular el margen de seguridad":

Sea R*+Rf=1. (2)

donde R es la relacion entre esfuerzo aplicado y el de disefio, los subindices 1y 2 representan la relacion
de esfuerzos para traccién y cortante, respectivamente. Entonces, el esfuerzo de disefio se calcula como
un “factor de disefio”, con |a relacion:

oq =fo, 3)
donde o, es el esfuerzo en el limite elastico, por o que, el margen de seguridad queda finalmente con la
relacion:

]
M.S.= U -1 (4)

donde U= R,/ R,m =R, / R,m, donde R,m es un factor de correccién que se obtiene de la figura 4.1.

Grafica de correccién delmargen de seguridad en esf.combinados

e R1AMT T
! - R1%.5
; —a—R1"1.75

e R1%2

R2

e R1%3 |
i_._mﬂz;nzﬂzi
R1%3;R2%3 "

0 0. 0.2 0.3 ¢.4 05 0.8 0.7 0.4 0.9 1
R1

i
I
|
i i
! ;
i i
| ]
| |
Lo :

Fig. 4.1. Curvas de correccion para el calculo del Margen de Seguridad, considerando esfuerzos combinados

"MILITARY STANDARDIZATION HANDBOOK MIL-HDBK-5E
Metallic materials and elements for aerospace vehicle structures
Department of Defense, EE.UU,

1987

6¥



Fedizero e=fructurd por medio de elementos finifos

4.2 ALA

El ala total esta formada por una estructura principal de madera con un reflenc de espuma de estireno,
que moldea el volumen aerodinamico final; este volumen se encuentra recubierto totaimente con laminas
delegadas de madera balsa formando un cascardn exterior. En la parte donde se tiene el acoplamiento de
las alas y la conexion con el fuselaje, se tiene un recubrimiento extra con tela teiida de kevlar-epdxico
para robustecer la transferencia de carga. La viga central de la estructura es un compuesto tipo panel de
madera de pino-kevlar. El plano 2 del apéndice B, muestra la estructura del ala.

Empleando el modelo desarrollado en el capitulo 4, seccion 4.2, se calcuta el efecto que tiene el refuerzo
de tela de kevlar-epdxico en la viga central: considerando un factor de disefio de 0.6%. En la tabla 4.1, se
muestra el comportamiento de la viga central considerando diferentes materiales, en la tercera
configuracion se introducen las propiedades de los materiales empleados en el aeromodelo.

Configuracién Flexion maxima Traccion Cortante M. S.*
resultante (m) {MPa) (MPa) (min)
Estructura de madera balsa .036 8.02 1.919 <Q
Viga central de madera dura, 0.025 11.2 1.28 <0
cascaron de balsa.
Viga central de panel balsa-kevlar, 0.01 17.98 0.72 1.2
cascaron de balsa.

*Considerando las fibras perpendiculares a la carga.

Tabla 4.1. Comparacién entre diferentes materiales en la estructura del ala, bajo la carga considerada.

Aungue la viga central es la parte estructural mas importante, el cascardn también trabaja para reducir las
deformaciones y dispersar los esfuerzos. Una comparacion entre la estructura con y sin cascarén se
presenta en |a tabla 4.2.

Configuracion Flexion* Traccién Cortante Peso Total
(m) {MPa) (MPa) (ko)
Solo caja de torsion con viga 0.125 65.41 212 0.180
central de madera de pino.
Caja de torsidn con viga central de 0.025 11.18 0.33 0.223
madera pino + cascardn de balsa.
Diferencia -80 % -83 % -84 % +23%

* resultante maxima

Tabla 4.2, Comparacidn entre diferentes estructuras para el ala.

Como anteriormente se ha descrito, el ala total del aeromodelo tiene una cubierta de tela kevlar-epéxico
que refuerza la parte central. Este refuerzo, se aplica sobre un 16% de la longitud de Ia envergadura. Si
consideramos 1a longitud del refuerzo en funcidn de fa longitud de la envergadura entre un 0 ai 40%, las
propiedades mecanicas del ala varian de acuerdo con los resultados de la tabla 4.3, Estos valores se
calculan considerando a la viga central como un compuesto pino-kevlar.

En la figura 4.2 se muestra el desplazamiento resultante y en la figura 4.3 la resultante equivalente de
esfuerzos de von-Mises, para el ala original.

? Este es dado por la falta de calidad en la manufactura de los materiales compuestos y las discontinuidades gue
provoca la calidad del materiat usado.
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A58

. i LF
AUA, ATROMODELC MEANTORY .

2828

DESPLAZANIZNTGS (cm) 1014

9.0

LR NIEA SO A

viga central de panel madera-kevalr, cascarén central de kevar de 16% del empenaje y madera de unién en el

|

|

Fig. 4.2. Modelo por elementos finitos del desplazamiento resultante para el ala original, compuesta por una
| extremo libre, sujeta a una carga triangualr de 92.5 N.

\ %Cubierta de | Flexién* | Traccién | Cortante Peso M. S.
kevlarfépoXico (m) [MPa] [MPa] [ka]
0 0.01 17.98 0.63 0.25 1.2
8 0.008 12.09 1.41 0.35 1.85
| 16 0.006 8.98 0.76 0.45 3.16
‘+ 24 0.004 7.95 0.68 0.55 >35
32 0.003 7.40 0.61 0.65 >3.5
| 40 0.003 7.28 0.60 0.76 >35

‘resultante maxima.

Tabla 4.3. Comportamiento mecanico de la estructura del ala considerando diferentes longitudes de refuerzo
de tela de kevlar-epéxico en funcién de ia longitud de la envergadura.

"L
‘
]
. MLk
e
43,1
ALA, ATROMODELG “BANTOS=
TN ]
VON-NIBTS {MjCNY) 154.8
ey
LS ATIAIOISPLA

Fig. 4.3. Modelo por elementos finitos de la resultante de esfuerzos por von-Mises para el ala original. Se
observa una concentracion de esfuerzos sobre la viga central y en la zona de interfaz del cascardn,
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Redisedio Propuesto:

Como se observa en la tabla 4.3 el ala total original presenta una estructura con un M. 5. ailto {3.16), lo
gue indica que todavia se puede redisefiar para obtener menor peso y tener un M. S. adecuado a las

necesidades del aeromodelo.

Se propone para el ala, el uso de una viga central de madera sin refuerzo de tela de kevlar de alta calidad
y homogénea y sobre el cascaron una cubierta de tela de kevlar/époxico que abarque solo el 8% de la
envergadura, para reducir el peso total de la estructura en un 22%. Este refuerzo en el cascardn, evita
que la estructura quede limitada estructuralmente, por lo que es posible soportar cargas extras. Estas
cargas son las que comunmente pueden ocurrir en una situacion real, como io son: errores de pilotaje,
malas condiciones de pista, fallas en el fren de aterrizaje, mal tiempo, etc.

En la tabla 4.4, se presenta la comparacion entre el ala que presenta el aesromodelo y la redisefiada

mediante estos calculos.

ALM REDISERADA

GLBPLAZAIENTOS (Ca)

1.1

.80

“Eroy

2013

L B ]

HRC-NTMAJOISPAY

Fig. 4.4. Mcdelo por elementos finitos del desplazamiento resultante para el ala redisefiada, compuesta por

una viga central de madera, cascarén de central de kevlar de 8% del empenaje y madera de unién en el
extremo libre, sujeta a una carga triangualr de 92.5 N.

Concepto Ala del aeromodelo | Ala redisefiada Observacion
Material Panel madela-kevlar Madera Se evita manufactura del
de la viga principal panel
Longitud del refuerzo en el 16 8 Reduccion de la cantidad
cascardn en % dela de tela de kevlar
envergadura

Margen de seguridad 3.16 0.6 Reduccion del M. S.

Peso Total (kg) 0.454 0.351 Reduccion del 22% en el

peso

Tabia 4.4. Comparacién entre la estructura original y la redisefiada, para el Ala.

En la figura 4.4 se muestra el desplazamiento resultante y en la figura 4.5 la resultante equivalente de

esfuerzos de von-Mises, para el ala redisefiada.
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. 753,68

(L} %4

38,3

ALA REDTCENADA

VON-HISES {M/CATY 1388

+HE82
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l

Fig. 4.5. Modelo por elementos finitos de la resultante de esfuerzos por von-Mises para el ala redisefada. Se
observa una mejor distribucién de esfuerzos a lo largo del refuerzo de kevlar sobre el cascarén.

4.3. EMPENAJE

El empenaje es una estructura formada por 4 largueros paralelos (de pino y balsa) unidos por costillas (de
triplay y balsa), y un larguero central corto (de balsa). En los planos 5 y 6 del Apéndice B, se muestra la
estructura del empenaje.

o~ T2he3

EATABELIZADOR HORTIONTAL

AERONOHELG “SANTOR™ .1

DERPLAZANIENTOS {CW) &5 e

" MAG-MISA/DIZPLAY

Fig. 4.6. Modelo por elementos finitos del desplazamiento resultante para el estabilizador horizontal original,
compuesta por una viga central def 50% de la longitud y 6 costillas, sujeta a una carga distribuida de 3.5 N.

En 5 figura 4.6 se muestra el desplazamiento resultante y en la figura 4.7 la resultante equivalente de
esfuerzos de von-Mises, para el empenaje originat.

Empleando el modelo desarroliado en el capitulo 4, seccion 4.3, la estructura del empenaje se analiza con
relacién al nimero de costillas y a la deformaciéon maxima que presenta. Se inicia considerando el nimero
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de costillas del aeromodelo y se calculan para un 25 y 50% menos. Se considera un factor de caiculo de
0.7%. Los resultados se presentan en la tabla 4.5.

{tanT + LE2R)
- “w.z
i .

4.4

. .8

LIIN

EATAFILIZADOR HORZZONTAL ,
1.
ATROWOSTLO PRANTUS

VOM=RISLS (N/OND) 184.9

(WA -NITA/DISPLAY

Fig. 4.7. Modelo por elementos finitos de la resultante de esfuerzos por von-Mises para el estabilizador
horizontal original. Se observa una distribucidn de esfuerzos cerca del extremo fijo y en el borde de entrada.

Configuracion Flexién* Traccion Cortante M. S.
(m) {MPa) {MPa)
Original 0.62 833.4 29.0 0.93
-25% 0.70 804.3 32.7 1.0
-50% 0.78 1046.2 258 0.54

*Resultante maxima

Tabla 4.5. Comparacién entre estructuras del empenaje, variando el nimero total de costillas

Como se puede observar, cualquiera de las configuraciones tiene un margen de seguridad por arriba de

cero (critico), lo que significa que es posible reducir el nimero de costillas y por lo tanto, reducir el peso
de la estructura.

Ahora se analiza el larguero central: Originalmente tiene una longitud del 50% del total de la envergadura
(Ptanos 5 y 5, Apéndice B). Se analiza con la cantidad original de costillas y se reduce primero sélo un
20% (a 12cm) y luego hasta 80% (a 6cm). Los resultados se presenian en la tabla 4.5.

Configuracion Flexién® Traccion Cortante M. S.
{m) maximo {MPa)
{MPa)
Qriginal 0.62 833.4 29.0 0.93
-20% 0.62 833.4 29.0 | 0.93
-60% 0.64 852.1 28.2 { 0.89

* Resultante maxima

Tabta 4.6. Comportamiento mecanico de la estructura del empenaje considerando diferentes longitudes de
viga central, en funcién de su longitud original.

¥ Este es dado por la sencillez en su manufactura y uso exclusivo de madera (sin refuerzos extra de olro material).
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Rediseiio propuesto:

A partir de ia estructura original es posible reducir tanto el numero de costillas como Ia longitud de la viga
central del refuerzo, quedando una estructura de 4 costilias y un refuerzo de 6cm. reduciendo el peso total
de la estructura. Los resuitados se muestran en la tabla 4.7. :

Concepto Estabilizador “Santos” Observaciones
Original | Redisenhado
# costillas 6 4 Reduccion 33% el nimero de costillas
Longitud de viga central (m) 15 6 Se reduce 60% su longitud
Esfuerzo maximo (MPa) 8.33 1.25 Mejor distribucién de esfuerzos
Peso (kg) 0.210 0.181 Reduccitn del 23%

Tabla 4.7. Comparacidn entre la estructura original y la optimizada del estabilizador horizontal

1731

B L

=82

TE=a2

SE~82

DESPALTANIERTOS (CW)

DRCHRIRA/BISHAY

Fig. 4.8. Modelo por elementos finitos del desplazamiento resultante para el estabilizador horizontal
redisefiado, compuesta por una viga central del 20% de la longitud y 4 costillas, sujeta a una carga
distribuida de 3.5 N. ;

En la figura 4.8 se muestra el desplazamiento resultante y en la figura 4.2 la resuitante equivalente de
esfuerzos de von-Mises, para el empenaje redisefiado.

2208

1%8.1

17703

148,84

1Ta.8

.3
CATASILIZADON HORIJ0KTAL

REOEETNADO Td.12

. an,x2
VON-HTATS {M/CHE}

4.7

LG ISA/DIAPLAY

Fig. 4.9. Madelo por elementos finitos de la resultante de esfuerzos por von-Mises para el estabilizador
horizontal redisefiado. Se observa una mejor distribucién de esfuerzos a lo largo de los largueros.
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Empleando el modelo desarroiiado en el capitulo 4, seccién 4.4, el primer redisefo trata de encoptrar la
configuracion mas adecuada para obtener la minima deformacion posible, bajo las cargas y cond_|0|ones
de frontera presentadas en la figura 4.2. Los tensores se modelan como resortes translacionales l|n§a|es
3D (NKTP = 17, NORD = 1) que se afladen a la geometria. Se consideran ocho configuraciones
diferentes, comenzando por 12 original, recorriendo la posicién de los tensores hacia la base del tren,
como se muestra en la figura 4.12

Para medir estas deformaciones, se sigue el desplazamiento de dos nodos, el ndmero 186 y 74 por ser
los que presentan deformaciones maximas en direccion horizontal y vertical, rgspectivamente. En la tabla
4.8 se presenta el desplazamiento del nodo 186 con deformacion maxima horizontal, y en |a tabla 4.9, el
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4.4 TREN DE ATERRIZAJE

El fren de aterrizaje trasero es de una sola pieza de aluminio que se obliene comercialmente. En el piano
7 del Apéndice B, se muestra la estructura del tren de aterrizaje original. En la figura 4.10 se muestra el
desplazamiento resultante y en la figura 4.11 la resuitante equivalente de esfuerzos de von-Mises, para el
tren de aterrizaje original. Esta pieza recibe los principales impactos durante el aterrizaje, siendo la carga
maxima de 225N,

{Hard ¢ 1,08-8)
3.28

$4.97

5e.93

.79

3645

DERPLAZANIENTOS (CN) 29.51

22.38
ENRC-NIAA/DISPLAY

Fig. 4.10. Modelo por elementos finitos del desplazamiento resultante para el tren de aterrizaje, con
geometria original y refuerzos de alambre de piano. Sujeta a una carga de 225 N.

El tren original se reforzé con tensaores de alambre de piang, ¢ = 0.188 cm (5/64 in}, para absorber energla
en caso de impactos y sobrecargas. Se ha comprobado en ilas diferentes competiciones, que estos
refuerzos mejoran notablemente el desemperfio del tren de aterrizaje, aunque .no se elaboraron analisis
para su configuracion.

{oazd « b.gLy
. 39,7

W2

r.8

143.4

1it.0

VOR-NIGES (H/CNE)

5.8

.12
EMRG-HIBA/DISPLAY

Fig. 4.11. Moedelo por elementos finitos de la resultante de esfuerzos por von-Mises para el tren de aterrizaje
original. Se observa una distribucion uniforme de esfuerzos, pero una concentracidn de estos en los bordes
y base.
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En ia tabla 4.10, se comparan las geometrias propuestas aplicando 1a misma carga, sin tensores.

La deformacion maxima en cada configuracion aumenta cuando se reduce la cantidad de material del tren
de aterrizaje (tabla 4.10), lo que provoca que los tensores absorban mas energia en las configuraciones
de menor peso. En la tabla 4.11, se comparan las diferentes configuraciones, donde se observa que los
esfuerzos maximos se presentan en la geometria del tren original.

Configuracion | Desplazamiento Traccion Cortante M. S,
(x 10 m) {MPa) (MPa)
QOriginal 1,14 177.67 17.57 0.19
Con agujero 1.66 194 .63 73.11 >0
central
Confeccionada 5.66 351.86 67.89 >0

Tabla 4.10. Comparacion entre las geometrias propuestas para el tren de aterrizaje, sin uso de refuerzos

Configuracién Traccion Cortante
(MPa) (MPa)
5 65.94 23.0
5m 110.57 34.88
6 30.86 10.24

Tabla 4.11. Comparacidn entre esfuerzos maximos para las diferentes posiciones de los tensores propuestas
para el tren de aterrizaje.

Con el uso de tensores, se produce una gran disminucion en los esfuerzos.

Para el tren de aterrizaje original, compuesta por una geometria de agujeros varios (figura 4.13) y
tensores en posicion 1 (figura 4.12), existe una distribucion eficiente de esfuerzos, como se puede
observar en la figura 4.11.

Redisefio Propuesto:

El tren de aterrizaje original resuita ser adecuado para el aeromodelo. Sin embargo, esta geometria no
permite el uso de una mejor configuracion de tensores, por lo que se propone una nueva geometria
(ptano 8 apéndice B) con la posicidn de los tensores como ia mostrada en [a figura 4.12.

En este redisefio no fue posible hacer una mayor reduccion al peso del tren de aterrizaje. Por lo que
ambas configuraciones {original y redisefio) son equivalentes. Por otro lado, se recomienda la geometria
redisefiada en caso de cargas maximas o en caso de posibles impactos. La comparacién entre ambas
geometrias se presenta en fa tabla 4.12.
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Fig. 4.14. Modelo por elementos finitos del desplazamiento resultante para el tren de aterrizaje, con
- rgeometria redisenada y refuerzos de alambre de piano con una mejor configuracion. Sujeta a una carga de

225 N.
Concepto Tren original Tren redisefado Observaciones
Deformacion 0.065 0.015 Reduccion de! 77%
\ maxima (x 10°m}
¥ Esfuerzo maximo 46.8 25,65 Reduccion del 45%
(MPa)
Peso {(kg) 0.242 0.256 Aumenta del 5.5%

Tabla 4.12, Comparacién entre la estructura original y la rediseiiada del tren de aterrizaje.

En la figura 4.14 se muestra &l desplazamiento resultante y en [a figura 4.15 la resultante equivalente de
esfuerzos de von-Mises, para el tren de aterrizaje redisefado.

2.6

167.9

. 312.9

55.64

VON-BISES (N/INZ)

.3
DMC-NISA/DIBPLAY

Fig. 4.15. Modelo por elementos finitos de la resultante de esfuerzos por von-Mises para el tren de aterrizaje
redisefiadg. Se observa una mejor distribucion de esfuerzos, debido a la nueva geometria propuestay ala
nueva configuracién de refuerzos.
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4.5 Fuselaje

El fuselaje es una estructura mixta constituida por una base de panel balsa-tela de kevlar, formadores de
triplay y vigas de balsa. En los planos 2 y 3 del Apéndice B, se observa la estructura del fuselaje original.
En la figura 4.16 se muestra el desplazamiento resultante y en la figura 4.17 la resultante equivalente de
esfuerzos de von-Mises, para el fuselaje original. Se utiliza e! modelo desarroltado en el capitulo 4,
seccion 4.4.

El factor de seguridad del aeromodeio es de 10 (capitulo 4, seccidn 4.5). Aunque el fuselaje trabaja como
una estructura, es importante conocer las propiedades gque tiene la base, en forma independiente, ya que
esta parte soporta el peso de la carga, mantiene unida ia estructura y recibe los impactos procedentes del
tren de aterrizaje. También es la pieza directamente afectada, si el aeromodelo es usado como una
aeronave de observacion controlada por radio®.

Considerando un factor de disefio de 0.4 los resultados del andlisis de esfuerzos para esta pieza, se
muestran en la tabla 4.13,

41N

FUSELAJE, ALRONODEILD “BANTOLW

I

P L1l ]

2887

. 13rr

DISPLATANIENTOS (CN}

E{4] 2 ]

CHRC-NISASOTEPLAY

Fig. 4.16. Modelo por elementos finitos del desplazamiento resultante para el fuselaje original. Se compone
por formadores de triplay, vigas de balsa y base de panel kevlar-balsa. Se ejercen una fuerza resultante de
400 N.

$ Desarrollo del Prototipo de una Aeronave de Observacion controlada por radio. Aplicacién de los Modelos
Participantes en la competencia “SAE Aerodesign”.

Moreno M.D., Frias A. M., Navarrete M. M.

Coloquio La Investigacion en la Facultad de ingenieria, 1998

¢ Considerado para tomar en cuenta el factor de impacto y los posibles defectos en la manufactura y materiales.
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Fig. 4.17. Modelo por elementos finitos de la resultante de esfuerzos por von-Mises para ¢l fuselaje original.
Se observa una concentracion de esfuerzos en las esquinas de 1os formadores y zonas centrales sin carga.

Concepto Valor
Desplazamiento lineal maximo (m) 9.4x10°
Resultante desplazamiento maximo (m} 9.4 x10°
Resultante Esf. Traccion (MPa) 4.889 x 10°
Resultante Esf. Cortante (MPa) 1.814
Margen de seguridad

Tabla 4.13. Valores obtenidos del analisis para la base del fuselaje

El margen de seguridad de la estructura completa resulta de 0.1224, lo que significa que es posible

disminuir et peso de la estructura, reduciendo el materiat en los refuerzos.

Redisefo Propuesto:

Se propone un modelo con cambios en los formadores y la base, como se presenta en los planos 9 y 10,
apéndice B. Se reduce la cantidad de material en los formadores y en la base. En la tabla 4.14 se
presenta la comparacion entre el fuselaje original y el redisefiado.

Concepto Fuselaje Original { Fuselaje Redisefiado Observaciones
M. S. 0.1224 0 Disefo al limite*
Peso (kg) 0.678 0.547 Reduccion del 19%

*El M.8. puede aumentar si es empleado en competencia, evitando el use de agujeros en la base.

Tabla 4.14. Comparacidn entre la estructura original y la optimizada del fuselaje

En [a figura 4.18 se muestra el desplazamiento resultante y en la figura 4.19 la resultante equivalente de
esfuerzos de von-Mises, para el fuselaje redisefiado,
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Fig. 4.18. Modelo por elementos finitos del desplazamiento resultante para el fuselaje redisefiado . Se
compone por formadores mas ligeros de triplay, vigas de balsa y base de panel kevlar-balsa con agujero
para obtencién de imagenes de video. Se ejercen una fuerza resultante de 400 N.

3a9. 8

.2

.4

114.%

1187

4,04

st
CIRC-NISAJOLEPLAY

VOR-NIALS (MfON2)

Fig. 4.19. Modelo por elementes finitos de 1a resultante de esfuerzos por von-Mises para el fuselaje
redisefiado. Se observa una mejor distribucidn de esfuerzos en los formadores, mejorando la transferencia
de carga por toda la estructura,

El fuselaje original, ademas de la estructura presentada anteriormente, tiene una serie de refuerzos
extras: consisten en forros de madera balsa en todo el rededor de la pieza, que le dan al fuselaje forma y
proteccion. Estos refuerzos (se pueden observar en los plancs 3 y 4 del apéndice B) se estima que
pueden ser sustituidos por una cubierta mas ligera.

El fuselaje, ademas, cuenta con un par de refuerzos centrales, para dar mayor rigidez a fa unién tanto del

empenaje como a la del motor (pianos 11 y 12, apéndice B). Estos soportes son usados para dar mayor
apoyo a la viga de unién con el empenaje y el motor y son necesarios para reducir vibraciones.
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CAPITULO 5

CONCLUSIONES

La necesidad de tener un disefio basico estructural confiable en los aeromodelos que participan en las
competencias que organiza SAE aeroespace y que posteriormente se emplean para la obtencion de
imagenes aéreas, llevd al estudio de Ia obtencidn de disefios que disminuyen sensiblemente la relacion
cargafpeso (1.89), con el objetivo principal de tener la posibilidad de competir entre los primeros lugares.

Primeramente, se partidé del disefio aerodinamico y estructural, asi como los materiales que conformaron
el aeromodelo “Santos”. Se calcularon las velocidades minima (55.5 km/hr), de crucero (80 km/hr) y
maxima (140 km/hr) y las actuacicnes maximas del aeromodelo, con lo que obtuvo el factor de carga
maximo de 1.65, usado para conocer las cargas maximas sobre la estructura, en vuelo normal.

Posteriormente, se hicieron pruebas para evaluar las propiedades de los materiales empleados y se
redisefiaron |as diferentes estructuras que conforman el asromodelo con los datos obtenidos.

Ei disefio del panel kevlar-madera balsa, para el caso de disefio del prototipo, se basd en dos andlisis: (1)
comportarmiento flexional y (2) falla bajo carga. La flexion que presenta el panel (2.928E-04 [m]) es
aceptable para diferentes aplicaciones de estructuras bajo carga en el prototipo (viga central del ala,
fondo del fuselaje, etc.). Las propiedades del nicleo incrementan la resistencia al cortante {52.123 [AN]) y
al pandeo del panel (50.578 [kN]) , no asi a ia resistencia flexional.

Con los resultados experimentales obtenidos se establece que los defectos en el material, provocados
durante su manufactura a mano - alzada, disminuyen considerablemente sus propiedades mecanicas,
como se observa en los resultados de las pruebas de tension (E=2.93 MPa) y en la prueba de cortante
(G=8.98 MPa).

Las pruebas experimentales (basadas en el comportamiento a flexién y bajo carga axial) del panel (de
tela de fibra de kevlarfmadera balsa) indican un F.S. = 4.3, ya que consideraba;

- Cargas de alto impacto
- Defectos de manufactura

Lo cual definitivamente ayudd a que el prototipo se volviera a reconstruir después de un accidente, (caida
de aproximadamente 30 mtis con carga de 17 1bs) durante la competencia.

Sin embargo, la relacién carga/peso es muy baja, y si se quiere competir ahora por [0s primeros cinco
lugares €s necesario subir sensiblemente esta relacién aunque se disminuya el factor de seguridad hasta
el limite permitido. Para lo cual, es necesario hacer la manufactura de los materiales compuestos que
conforman la estructura de una manera mas controlada, ya que cuando presentan defectos: como es
escasez de resina en algunas areas, disminuyen drasticamente sus propiedades mecanicas. (Estos
defectos los presentaba el aeromodelo Santos).

Con la estructura redisefiada que se propone, se consigue reducir un 17% el peso total del aeromodelo,
ademas, se mejora la aplicacién de materiales compuestos en areas criticas, con lo que se logra una
reduccién en el proceso de manufactura y del costo total.

El uso de modeios por elementos finitos, resultd ser una herramienta de gran capacidad para nuestro
trabajo, pero fue necesario el uso de modelos analiticos basicos para comprobar los modelos numéricos.
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RECOMENDACIONES

Se recomienda el analisis de otro tipo de estructuras (costillas, moldes de material compuesto, etc.), si
estos se pueden adaptar al disefio aerodinamico en forma optima y si se disponen de 108 recursos
financieros necesarios.

También se recomienda un andlisis de resistencia al impacto, para analizar el comportamiento de los

elementos (vigas hechas de panel , elementos de madera balsa, etc) y de las estructuras del agromodelo
{ caja del fuselaje, cascaron del ala, et¢), donde se analizarian, ademas, las uniones entre los elementos.

83



BIBLIOGRAFIA

1. Agarwal B. D., Broutman L. J. Analysis and Performance of Fiber Composites. John Wiley &
Sons, EE.UU., 1980. :

2. Aguirre Flores A. El Diserio ai Limite ¥ su Aplicacién en Diversas Estructuras. Tesis, Facuitad de
Ingenieria, UNAM, México 1964,

3. Becker Walter E. U.S. Sandwich Panel Manufacturing/Marketing Guide. Technomic Pyblications,
EE.UU., 1968.

4. Beer Ferdinand F, Hohnston E. Rousell. Mecénica de materiales. Segunda Edicion, Ed. McGraw
Hill, Mexico 1990.

5. Beer Ferdinand F, Hohnston E. Rousell. Mecanica Vectorias para Ingeniercs, Estatica. Quinta
Edicién, Ed. McGraw Hill, Colombia 1982,

6. Broutman J., Bhabwan D.; Analisis and performance of fiber composites; Ed. John Wiley and
sons.

7. Carmona A. Isidoro. Aerodindmica v Actuaciones del Avidén. Quinta Edicion, Ed. Paraninfo,
Espafia 1983,

8. Cheremisinoff Nicholas P. Handbook of Ceramics and Composites. Marcel Dekker, [ne
EE.UU,, 1992.

8. Echonique-Manrique M. Maderas de México. Camara Nacicnal de fa Industria de Ia
Construccion, México 1970.

10.Fornéns Garcia Jose Ma. El métedo de log Elementos Finitos en ia ingenieria de Estructuras.
Universidad Politécnica de Barcelona, Espafia 1982

11.Harper A.; Handbook of plastics, elastomers and composites; £d. McGraw Hill. 1992,

12.Head Charles N, Benson Wilburg J. Andlsis elemental de estructuras. McGraw Hill, México 1973.

13.Holiman Martin. Modern Aircraft Design. Segunda Edicion. Aircraft Design, inc., EE.UU., 1988

14.Howard Hansen J. Disefic Moderno de Estructuras de Madera. Cia. Editora Comercial, México
1957.

15.Hull Derek ; Materiales compuestos; £Ed. Reverté, 1987.

16.Kuethe Arnold, Chow Chuen-Yen. Foundations of Aerodynamics. Bases of Aerodynamics
Design. Fourth Edition, John Wiley & Sons, EE.UL. 1986.

17.Lee H.; Handbook of epoxy Resins; Ed. MacGraw Hill. 1867,

18.Lépez A. L., Miranda P. S., Rosales B. R. Disefio,_Construccién y Pruebas de un Aeromodelo de
Carga a Control Remoto. Tesis, Facultad de Ingenieria, UNAM. México, 1997.

19.Lubin George, compilador. Handbook of Composites. Van Nostrand Reinhold Co., EE.UU. 1882.

20.McCormac Elling R. Esfructuras Andlisis vy Disefio. Ed. Alfaomega, Colombia 1994,

21.Niels Lisborg. Principios Fundamentales de Disefio de Estructuas. Ed. Continental, México 1965.

22.Noton B.; Composite materials in engineering design; ASM.

23.0nate Antonio E. Conocimientos del Avién. Ed. Paraninfo, Espafia 1997,

24.Onate Antonio E. Estabilidad y Control del Avion. Ed. Paraninfo, Espafa 1994.

25.Pippard, Alfred J. S. Estructuras de Aeroplanos. inst. Nacional de Técnica Aérea, Espafia 1845,

26.Popov Egor P. Mecanica de Materiales. Ed. Limusa-Noriega, México 1995,

27 Potter Kevin. An Introduction to Composite Products. Chapman & Hall, inglaterra 1997,

28.Roark Raymond J., Young Warren C. Formulas for Stress and Strain. McGraw Hill Book Co.
EE.UU. 1965,

29.Schwarts M.; Composites materials handbook; Ed. McGraw Hill. 1982.

30.Timoshenko, Young. Elementos de Resistencia de Materiales. Ed. Uthea, México 1991,

31.Tsai S., Hahn Thomas H. [ntroduction to Composite Materials. Technomic Publising Co., EE.UU.
1980,

32.Tsai Stephen, Miravete de Marco. Disefic y andlsis de Materiales Compuestos. Ed. Reverté,
Espafia 1988.

33.Vinson J.R., Sierakowski R.L. The Behavior of Structures Composed of Composite Materials.
Martinus Nijhoff Publishers, Holanda 1987.

34.Yong H.; Keviar Aramid Fiber; Ed. John Wiley and sons.EE.UU.1989.

"




INDICE DE FIGURAS

Fig. 1.1. Algunas de las principales varables geométricas del aeromodelo............c.cocccnnnen e, 8
Fig. 1.2 Fuerzas que actiian sobre un avidn en vuelo horizomtal ... 7
Fig. 1.3. Curva de tracciones necesarias, Aeromodelo "Samos” ..., 8
Fig. 1.4. Curva de Potencias necesarias, 8eromodelo "Santos” .......coccvvrcerricrnniienie e e 9
Fig. 1.5. Curva de eficiencias tedricas para la hélice que empiea el Aeromodelo “Santos”................... 11
Fig. 1.6. Comparacién entre cdlculo y obtencion de fa maxima eficiencia, Aeromodelo "Santes”............ "
Fig. 1.7. Diagrama de maniobra, Aeromodelo "Santos” ... 13
Fig. 1.8. Fuerzas que se gjercen sobre un avidn en subida...............ccccoviiiiinec s 14
Fig. 1.9. Componentes de la velocidad de un avidn ensubida..........cccccoveviviriciiicnnnc 14
Fig. 1.10. Fuerzas que se ejercen sobre un avion, durante Un virgj@..........cccoovvveeein v 15
Fig. 1.11. Fuerzas que interviene sobre un avidn en trayectoria Circular ..., 15
Fig. 2.1. Configuracion estructural de COMPOSIOS...........ooiiiiiiiiiirrr e e 17
Fig. 2.2. Hustracion de varios Hipos 9 COMPOSIOS ... ..ottt e 18
Fig. 2.3. Clasificacion de compositos fIDrOSOS. ..o st 19
Fig. 2.4. Modelos idealizados de estructuras de fibras reforzantes........ OO OUPP TR 20
Fig. 2.5. Comparacitn entre estructuras comerciales, se presenta su geometria y su modelg primario,

como; (a) tejido, {b) anudada,(c) trenzado y (d) en madeja 0 SUEND.........ovcevecernrsvce v 21
Fig. 2.6. Elementos de UM PANE! ... oo ire i rere e e s e et e e ee s e ee st s sabeaaesnseeratesesnnn 21
Fig. 2.7 Comparacién entre viga I, panel convensional y panel S6lido..........cccevvveveecnrieiiscnr v 22
Fig. 2.8. Modos de fallas en compuestos bajo cargas de traccidn longitudinal ..., 23
Fig. 2.9. Modos de fallas en compuestos bajo cargas de compresion longitudinal..............cccccocoeeviennn. 24
Fig. 2.10. Falia por cortante en compuestos bajo cragas de cCOmpPresion.........cccovveerevrevrerineriireerennnns 25
Fig. 2.11. Falia por cortante en un compuesto sujeto a cargas de compresidn transversal.................... 26
Fig. 2.12. Modos de falla bajo cargas contantas en @l plano .. ... rreieni e e s 26
Fig. 2.13. Preparacitn de probetas de BNSay0.........c.ccoevriciveirnicenre et s ae e rae s 27
Fig. 2.14. Curvas tipicas esfuerzo-deformacion bajo cargas de traccion ...y, 28
Fig. 2.15. Imagen de las probetas para la prueba de traccion .. PO OTUOURURRE-.
Fig. 2.16, Imagen de {a probeta de traccion montada en la rnéquma de carga cteriren e reaneenenenes 30
Fig. 2.17. Curvas experimentales de prueba traccion del panel ..............cccccevveinniii e 31
Fig. 2.18. timagen de ia falla del panel en la prueba de traccion .............c.ociev e 34
Fig. 2.19. imagen donde se observan los defectos en ia probeta de traccion.............ccoocveeveeeecnnne, 34
Fig. 2.20. Imagen en ia que se obsefva la falla en el nlicleo de la probeta a traccién .. . 34
Fig. 2.21. Dispositivo recomendade por las normas ASTM para realizar pruebas de corte de matenales

compuestos ... corinreeirrieneens 35
Fig. 2.22. imagen de las probetas y bloques ‘utifizados en |a prueba de corte ........................................ 36
Fig. 2.23. imagen de dispositivo en {a prueba de corte montado en la maquina de carga....................... 36
Fig. 2.24. Curva experimental de ia prueba a cortantedei panet..............cccccviii e, it 37
Fig. 2.25. Imagen en ia gue se observa la falla del panel a cortane .. crererrnnne.. 39
Fig. 2.26. Probetas para la prueba de traccién perpendicualr al plano en ias capas extenoras ............... 40
Fig. 2.27. Probetas montadas de la prueba de traccién perpendicular enla maquinade carga.............. 40
Fig. 2.28. Curvas experimentales de la prueba de fraccion perpendicular al plano del panel.................. 42
Fig. 2.29. Falla del panel a traccién perpendicular aia capas exteniongs .........cccccoecev e, 43
Fig. 2.30. Diagramas de cortante y momento fiexionante para patrones de carga...........cccccecevveeeveennn. 46
Fig. 2.31. Fallas POr PANAEO ..ottt ecc et eaatansa et e e steeeasesassaseseseteesareeeasaearssseetnteeaetnnaenres 50
Fig. 2.32. Distrbucion de {enSiones N UM PANEY ... reeesresesrs s e s e s eirassias s rebee s erre st 50
Fig. 2.33. Dimensiones del panel del fuselaje...............cccoeriiiieiiiiiiceccreeci e, ST
Fig. 3.1 Configuracion del elemento SO0 4............o i 53
Fig. 3.2. Configuracién Geométrica de} elemento sdlido 12............ OO UOTO O OSSOSO 54
Fig. 3.3. Configuracién Geométrica de! elemento sélido 20................... etereb et s et ae et ane 54
Fig. 3.4. Modelo (a) analftico y {b) por elementos finitos para el ala............ccccovvrvermrvenceccnneceiena, 55
Fig. 3.5. Esquema de (a) el petfil original y (b) perfil analitico ... ercernenice e 56
Fig. 3.6. Esquema de fa seccién transversal de (a) viga de borde de ataque, (b) viga central y (c) viga

de borde de salida Para €] @la ...t na b 57
Fig. 3.7. Modelo mediante elementos finitos para €l ala ...t 58

Fig. 3.8. Modelo (a) analitico y (b) mediante elementos finitos para el estabilizador horizontat ................. 59



Fig. 3.8. Esquema que muesira las secciones para el calculo de las vigas que forman la estructura del

BITIPRNGAIE. ... crveneerier et et bbb e R AR 60
Fig. 3.10. Modelo por elementos finitos para el estabilizador horizontal.............ooivinn, 60
Fig. 3.11. Configuracion del tren de @terfiZaje............ccmiimiiiiimi st rsesasses s ies &1
Fig. 3.12. Modelos para el tren de atemizaje posterior: (a) modelo con elementos finitos y (b) anaiitloo .62
Fig. 3.13. Numeracion de las partes del tren de atemizaje, para calculo de centro de gravedad y ........... 63
Fig. 3.14. Esquema de la seccidn transversal de ef tren de aterrizaje usada para calculo analftico.......... 63
Fig. 3.15. Modelo por elementos finitos de! Tren de atermizaje ... 64
Fig. 3.16. Modelo por elementos finitos para el fuselaje ... 65
Fig. 4.1. Curvas de correccion para el ¢calculo del Margen de Seguridad, considerando esfuerzos

combinados... .07

Fig. 4.2. Modelo por elementos fmtos dei desplazamxento resultante para el ala ongmal compuesta por
una viga central de panel madera-kevalr, cascarén central de kevar de 16% del empenaje y
madera de unién en el exiremo libre, sujeta a una carga trianguair de 82.5 N. .. v 89
Fig. 4.3. Modelo por elementos finitos de la resuliante de esfuerzos por von-Mises para e! ala ongmal
Se observa una concentracién de esfuerzos sobre la viga central y en ta zona de interfaz del
CASCAION. .....oviteeeeuesesteerssssenesrassssseraassans s sbesbearmsm et s astesssaetebr bt sbe R s mes e 2mEeR e e et et e e be b asbas b stasrsbeseas bebantases 69
Fig. 4.4. Modelo por elementos finitos de! desplazamiento resultante para el ala redisefiada, compuesta
por una viga central de madera, cascaron de central de kevlar de 8% del empenaje y madera de
unién en el extremo libre, sujeta a una carga triangualr de 92.5 N. ..., 70
Fig. 4.5. Modelo por elementos finitos de la resultante de esfuerzos por von-Mises para el ala
redisefiada. Se observa una mejor distribucion de esfuerzos a 1o fargo del refuerzo de keviar

Fig. 4.6. Modelo por elementos finitos del desplazamiento resultante para el estabilizador honzontal
original, compuesta por una viga central del 50% de la longitud y 6 costillas, sujeta a una carga
GIStADUIGA A8 3.5 N e s e st re s ene e s eat e e se e e e es st e s ensr e emE e 71

Fig. 4.7. Modelo por elementos finitos de la resultante de esfuerzos por von-Mises para el estabilizador
horizantal original. Se observa una distribucién de esfuerzos cerca det extremo fijo y en el borde
de entrada. .. N

Fig. 4.8. Modelo por elementos f mtos del desplazamuento resultante para el estabnhzador hoﬂzontal
redisefladc, compuesta por una viga central del 20% de la longitud y 4 costillas, sujeta a una
carga distribvida de 3.5 N. .. .73

Fig. 4.9. Modelo por elementos t"mtos de 1a resultante de esfuerzos por von-Mlses para el estabthzador
horizontal redisefiado. Se observa una mejor distribucion de esfuerzos a lo largo de los larguerss. 73

Fig. 4.10. Modelo por elementos finitos del desplazamiento resultante para el tren de aterrizaje, con
geometria original y refuerzos de alambre de piano. Sujetaaunacargade 225 N. ... 74

Fig. 4.11. Madelo por elementos finitos de Ja resultante de esfuerzos por von-Mises para el tren de
aterrizaje original. Se observa una distribucién uniforme de esfuerzos, pero una concentraciéon de
eStos N 105 DOTAES Y DASE. ...ttt et e 74

Fig. 4.12. Diferentes configuraciones de refuerzos para el tren de atem'zaje La configuracién (1) es la
originat ... Y A

Fig. 4.13. Esquemas de las diferentes geometrias mtroducndas en el modelo de anéiisus de esfuerzos
det tren de AleIMZAIE. ... e s b e et s 76

Fig. 4.14. Modelo por efementos finitos del desplazamiento resultante para el tren de aterrizaie, con
geometria redisefiada y refuerzos de atambre de plano con una mejor configuracién. Sujeta a una
CAGA B 225 N. ..ottt AR SRR e REa e R A R et 78

Fig. 4.15. Modelo por elementos finitos de la resultante de esfuerzos por von-Mises para el tren de
aterrizaje redisefiado. Se observa una mejor distribucién de esfuerzos, debido a la nueva
geometria propuesta y a la nueva configuracion de refuerzos. ... 78

Fig. 4.16. Modelo por elementos finifos del desplazamiento resultante para el fuseiaje original. Se
compone por formadores de triplay, vigas de balsa y base de panel keviar-batsa. Se ejercen una
fUeTZa resURANTE @ 400 N .. ...ttt et s s e e s st sraas e s s e e e s beniene 79

Fig. 4.17. Modelo por etementos finifos de la resultante de esfuerzos por von-Mises para el fuselaje
ariginal. Se observa una concentracion de esfuerzos en las esquinas de los forrmadores y zonas
Lo 1 o T = SO USROS 80

Fig. 4.18. Modelo por elementos finitos det desplazamiento resultante para el fuselaje redisefiado . Se
compone por forrnadores mas ligeros de triplay, vigas de balsa y base de panel keviar-balsa con



agujero para obtencidn de imagenes de video. Se ejercen una fuerza resuitante de 400 N. ............ 81
Fig. 4.19. Modelo por elementos finitos de la resultante de esfuerzos por von-Mises para ef fuselaje

redisefiado. Se observa una mejor distribucion de esfuerzos en tos formadores, mejorando la

transferencia de carga por toda (a estructura. ... e 8]



INDICE DE TABLAS

Tabla 1.1. Variabies principales usadas para el andlisis aerodinAmico.......c..oocviveeeii e vcer i, 5
Tabla 1.2, Pardmetros aerodiNAMICOS ... ....ociiiii e et et e s sas b et e s srsnereenes 5
Tabla 1.3. Caracteristicas del ala para el aeromodelo "Samtos” .. ..o ree s ss e e 7
Tabla 1.4, Caracteristicas del empenaje para &l aeromodelo "Santos”........cccooi i viicivnrervree e 7
Tabla 1.5. Resumen de las Velocidades y Actuaciones Mdximas para el Aeromodelo "Santos”............. 16
Tabla 2.1. Ventajas y desventajas generales de los matenales compuestos.........ccooveevvvcviecneccneenn, 17
Tabla 2.2. Principales fibras usadas como refUBIZOS ... e 19
Tabla 2.3. Materiales usados como matrices en compuestos fIrOSOS.....c..vcvvimvier i raeeee e 20
Tabla 2.4. Dimensiones de ias probetas $egin SU espesSOr To.....c.coo e 29
Tabla 2.5. Datos obtenidos experimentalmente para prueba de traccion.........ccoveeecvrveciiivenicn e, H
Tabla 2.6. Resultados experimentales de 1as pruebas de traccion parael panel ......................c.. ... 32
Tabla 2.7. Comparacidn entre datos experimentales, tedricos y publicados de pruebas

G COMANLE ...t b e b e e e e e st a e st e arere s e s s rbe e beestbbans 37
Tabla 2.8. Resultados experimentales de las pruebas de cortante para el panel.............coeierie, as
Tabla 2.9. Resultados experimentales de las pruebas de carga perpendicular al plano

del panel (Promeio)..... ..o i e e s 41
Tabla 2.10. Resultados experimentales de las pruebas de carga perpendicular al plano

GBI PANEL......coeiiicr e e sa s ea s e s et de et ereeaaanis et 41
Tabla 2.11. Fallas por flexién en coOmMPUestOs 1IPO PBINE. ...........ccoon i eeeeeee e eer e eeeees e eeereaeree s e 44
Tabla 2.12. Valores de Jas constantes K1 y K2 para varios tipos de cargas en vigas ..............coeeceeee.e. 48
Tabla 3.1. Comparacion entre resultados analiticos y por elementos finitas para el ala........................... 57
Tabla 3.2 Propiedades mecanicas de los materiales utifizados para la estructura del ala original............. 58
Tabla 3.3. Valores finales por elementos finitos, del modelo det Ala. . .58
Tabla 3.4. Comparacion entre resultados analfticos y por elementos ﬁmtos. para empenaje horizontal .60
Tabla 3.5 Propiedades mecanicas de los materiales utilizados para |a estructura del ala originai............. 61
Tabla 3.6. Valores finales por elementos finitos, del modelo del estabilizador horizontal ...............c......... 61

Tabla 3.7. Resuitado de los calculos para obtencién del ¢.g. y volumen total del tren de aterrizaje .......... 63
Tabla 3.8. Comparacion entre resultados analiticos y por elementos finitos, para la parte trasera del

HEN A8 AOIMIZAIE ...t e e et e e e et nae g a e e ere 64
Tabla 3.9. Valores finales por eiementos finitos, de! modelo de! tren de aternzaje. .......ocovveceevernne e, 64
Tabia 3.10. Valores de la resultante de fuerzas y momentos sobre el fuselaje................ccoovvv e, 65
Tabla 3.11 Propiedades mecénicas de los materiales utilizados para la estructura del fuselaje original...65
Tabla 3.12. Valores finales por elementos finitos, para modelo del fuselaje ... vesieonn, 66
Tabla 4.1. Comparacién entre diferentes materiales en la estructura del ala, bajo la carga considerada 68
Tabla 4.2. Comparacion entre diferentes estructuras para el ala. .. .. 68
Tabla 4.3. Comportamiento mecdénico de ia estructura del ala cons&derando diferentes |ong|tudes de

refuerzo de tela de kevlar-epdxico en funcién de ia longitud de la envergadura. .................cc.c....... 69
Tabla 4.4. Comparacion entre la estructura original y la redisefiada, parael Ala. ...........cccocoeevveicveeinenn, 70
Tabla 4.5. Comparacién entre estructuras del empenaie, variando el numero total de costillas .............. 72
Tabla 4.6. Comportamiento mecanico de la estructura del empenaje considerando diferentes longitudes

de viga central, en funcion de su longitud orgingaL...............cooiiririin e e 72
Tabla 4.7. Comparacion entre la estructura original y la optimizada del estabilizador horizontal............. 73
Tabla 4.8. Deformacién horizontal maxima del nodo 186, con diferentes posiciones de los tensores, en

I HEN d@ AEITIZAJE. ...t et eee et e e e e s ne e e saeeee e ree e 75
Tabla 4.9. Deformacion vertical maxima del nodo 74, con diferentes posiciones de los tensores, en ¢l

tren de aterrizaje. .. e 16
Tabia 4.10. Comparacuén entre las geometrias propuestas para ei tren de atemzaje sm uso de

T IUIZOB 1. ottt cei et e r e e bt e ebe e e e u e st e s s antae e e Re et e ek Rt e e e bt e bes b ra e e e ebbeeaneeyas 77
Tabla 4.11. Comparacién entre esfuerzos maximos para las diferentes posiciones de los tensores

propuestas para el tren de AleIMIZAIE. ...t 7
Tabla 4.12. Comparacion entre la estructura original y ia redisefiada del tren de aterrizaie. .................. 78
Tabla 4.13. Valores obtenidos del andlisis para la base del fuselaje ............cceeovcciiiin e 80

Tabla 4.14. Comparacién entre la estructura original y la optimizada del fuselaje ....................ccccvees 80



00!l

APENDICE A1.- CURVAS CL-« PARA PERFILES

¢ Rez 600200
o Re = 100000
CG “ a Recz 200000
15
"T’-A - @
A’fleﬁ"’fa
] .
‘lOJ 4/ B ‘Q\
) ;A \ ,
e N
» N,
, : '9/;7
Lo
u}
0.5" / ,l'I
/
a8
L
i \
L
“‘\
NN X . -
\\"'-. 0,05 0,1 015 Cw
e.
\%‘\
\\%0
1-05

Ca l}
1,51
A
£
1,0 4 /g/
J
/e
/ o
A ,/
o} //
0,5 /e‘
Y/
/ E 392
@
// d/t=101% 1 =160Imm)
i + . - o
50 10° 20° o

1-—0,5



o = 1°

1°
18°

o relative to the zero-lift line

Alrfoil E 423

40

Airfoil £ 423 has  approximately the same o

vaiues as airfoii E 421 But it has 5 longer ramp
and less pressure recovery on the upper surface.
This makes the airfoll thinmer and the moment

el e negahive bad o sean b e Beil alno

works tar Re = 5x 10° and the roughress doesnt

redaice C§ng, YE¥ mMuch

Cy
. T
| E l'l-23 12.34% , ¢, mod. \\‘\\\\ //cg(a) su.
2] Re = 5x10° SARLVAN <A
________ lob /H" \ ‘ A -_________--—-‘ |l
....... b AR
0 — \W7A
B U - 10%r = Vi -
15— st en b ‘ TL.
] / -035 ¢+ A R
’ / N 1
g . '/ / 03/ \\ \“
: ; / / -V ! |
- Hi oled” A
] el Vo J
[ }
¢ 624
1 -015 1
0.5 —-0.5
4 -0.14
J -0.05 S
1 —15 5 of 19
T * — T LIRS R + B i aas T ey T 1
° 0 ‘:]3 1I0 ITS 10]cd 20 0 05 x/c ]

S0t



atl

- C"_
Ca | e Rez 27500 < |
‘3. aFes 31000 o
® Fo- 137200
1.6- -
._
- A
A
i [c] 0—-—-‘—“"'”_‘
., -7
H ) *
oe. / . £a-
5 o
- .
fos :
_._‘ ® fr
. 1,'
- I‘ 1 ’ ";
I ¥ o7 !
e - —
v 003 2 01 e s
- : .
T !
. .
.Q‘:‘.\ o 05
-0&- - ’ i
v /
K W

H-1.0

SO

o

NACA

d“ :12']0

o012

t =120 [mm]

200 &%



AUNDSLrUYYER

DIiIvANL ©

minnN BVAD

M i T N " w———_ e " T

! i 1 i

3 —~Ta,

‘U PERFORMANCE CURYES - APENDICE A2.- CURVAS DE POTENCIA PARA
| MOTOR K&B 0.61

,_40;_‘ KB 61 ‘series 75"

|2O Wit'h Muftler
7
"
{ o
LOC z|
v
O] w
Air Temperature : | 80°F, w =
o)
-80 Barometric Pressure: [O24 mb. Vo ';"
( [+ 4
‘ Fuel: S5 % Nitromethane o é
120T8°
[ ] ] I 70
’ i I 100
| \/ | 60
With Muffier e ——— | l |
| 60 40
b —— e ——




APENDICE A3

DIMENSIONES DE LAS PROBETAS PARA LA PRUEBA DE TRACCION, DE ACUERDO A SU ESPESOR T, mm (plg)

Dimensiones 7(.28) 0 menor Arriba de 7 hasta 14 4 (0.16) o menor
TIPOI TIPOII (0.28 hasta 0.55) TIPO IV TIPO V TOLERANCIAS
TIPO I
W- ancho de 1a seccion de la 13 (0.50) 6(0.25) 19 (0.75) 6 (0.50) 3.18{(0.125) Y0.5 (Y0.02)
probeta
L- Longitud de la seccién de la 37(2.25) 57(2.25) 57 (2.25) 33(1.33) 9.53(0.375) Y0.5 (Y0.02)
probeta
WO- ancho total de la probeta 19 (0.75) 19(0.75) 29(1.13) 19 (0.75) 9.53(0.373) Y6 (Y0.25)
LO- longitud total de la probeta 165(6.5) 183(7.2) 246 (9.7) 115(4.5) 63.5(2.5) No max.
D- distancia entre los sujetadores | 115 (4.5) 135(5.3) 115 (4.5) 64 (2.5) 254(1.0) Y5 (Y0.2)
R- radio de curvatura 76 (3.00) 76 (3.00) 76 (3.00) 14 {0.56) 12.7(0.5) Y1 (Y0.04)




Tipo de prueba: Tensidn.

APENDICE A4

CURVAS Y DATOS DE LA PRUEBA DE TRACCION REGISTRADAS Y

CORREGIDAS
PRUEBA DE TENSION PARA PANEL KEVLAR-MADERA BALSA.

Nombre del operador: Adolfo Altamirano M.

Identificacion de ta prueba: TENSION

Interface: 4200 Series

Pardmetros en la méaquina de prueba

Instron Corporation

Series [X Automated Materials Testing

Tipo de prucba; ASTM

Velocidad de la prueba (pts/sec.): 5.0000 Humedad (%): 50
Velocidad de los sujetadores (mm/min.)  2.0000 Temperatura (C°). 23
Dimensiones:
Probeta
Ancho (mm) 13.0000
Espesor {mm) 6.00000
Distancia de mordazas {mm) 115.000
Numero | Despl. | %Defor. | Carga | Esfuerzo | Despl. | % Defor. | Carga | Esfuerzo
de probeta | Max. Max, Max, Max. Ruptura | Ruptura | Ruptura | Ruptura
(mm) (*4) (KN) (Mpa) (mm) (%) (KN) (Mpa)
1 4.879 4.243 3.473 48,370 4.879 4.243 3.473 48.370
2 3.706 3.222 3.415 43,437 3.706 3.222 3415 43.437
3 3.279 2.851 2.216 2841 3279 2.851 2.216 28.41
4 .9045 1.809 889 8.559
5 6923 1.365 173 1.665 4.979 9.958 0604 .5809
Nimero de Carga al 0.2% Esfuerzo al 0.2% Médule de
Probeta Cedencia Cedencia Young
(KN) (Mpa) (Mpa)
1 1.405 18.012 2.947
2 [.711 21.435 3.188
3 1.023 13.007 2.683
4 .020 1936 0.726
5 .7852 7.552 0.837




CARGA {Ibs)

CURVAS Y DATOS DE LA PRUEBA DE TRACCION REGISTRADAS Y
CORREGIDAS.

PRUEBA DE TENSION PANEL KEVLAR-MADERA BALSA
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CURVAS Y DATOS DE LA PRUEBA DE TRACCION REGISTRADAS Y
CORREGIDAS.
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APENDICE 5

CALCULO DEL MODULO DE YOUNG USANDO LA PENDIENTE DE LA CURVA EN LA PRUEBA DE
TENSION

PROBETA 1 DE LA PRUEBA DE TENSION.

08/11/98
Linear Regression for Data1_B:
Y=A+B*X
Parameter Value Error
A -29.85504946 1.26568695
B 9209.34849512 54.60101008
R sD N P

0.9978801 5.6429353 123 <0.0001
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Célcuto del mddulo de Y oung usarndo la pendiente de la cunva enlo prueha de tensidn
g /

PROBETA 2 DE LA PRUEBA DE TENSION
08/11/98
Linear Regression for Data1_B:

Y=A+B*X

Parameter Value Error

A -34.27564825 0.59307573
B 9184.05131508 25.56553334

R sD N P

0.998953926  2.57684654 121 <0.0001
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Célcule del mddulo de Y oung usando la pendiente de la curva enla prucha de tensién

PROBETA 3 DE LA PRUEBA DE TENSION

08/11/98

Lingar Regression for Data1_B:
Y=A+B*X

Parameter Value Error

A -20.76224401 1.03349397
B 8602.79590063 59.93501539

R SD N P

0.99779881 407217272 93 <0.0001
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CALCULQO DEL MORULC DE YOUNG USANDO A PENDIENTE DE LACURVA EN LA
FPRUERADE TENSION

De acuerdo con la pendiente obtenida de cada una de las graficas en la zona elastica, se tienen

unidades de Lbs./in. Por lo que se tiene que realizar unas sencillas operaciones, y asl, obtener el
Médulo de Young en Kpsi. 6 Gpa.

En {a siguiente ecuacion se presentan las operaciones a realizar.

CARGA
_AREA _°© __
DESPLAZ £
LONG.

En la grafica se tiene unicamente registrado la carga/desplaz.Por lo que se debe introducir tanto el
area transversal como la longitud de la probeta, Por lo tanto al valor de la pendiente debe ser
multlplacado por la operamén long./area. Que para este caso, las probetas tienen un area de
.1219in’ (78.65 E-06 m 3 y unaiongitud de 4.5276 in. (115 mm.).Por lo que se tiene un factor de:

LONG. 37142
AREA

Al realizar la operacion, se obtiene el médulo de Young en unidades inglesas (Psi). Para obtener el
modulo en S.I. (Mpa), se debe multiplicar el valor en Psi por .006895.

A continuacion se presentan las pendientes, asi como, los valores resultantes del Méadule de
Young.

PROBETA PENDIENTE Modulo de Young | Modulo de Young
(Kpsi) (Gpa)
1 9209.3485 342.032 2.358
2 9184.05132 341.113 2.352
3 8602.7959 319.524 2.203




APENDICE A6.

CURVAS Y DATOS DE LA PRUEBA A CORTANTE
PRUEBA DE CORTANTE PARA PANEL KEVLAR-MADERA MADERA BALSA.

Tipo de prueba: Tension.
Nombre del operador: Adolfo Altamirano M, Instron Corporation

Series IX Automated Materials Testing
Identificacion de [a prueba: CORTANTE

Interface: 4200 Series Tipo de prueba: ASTM
Parametros en la maquina de prueba:
Velocidad de la prueba {pts/sec): 1.0000 Humedad (%): 50
Velocidad de los sujetadores (mm/min) 50000 Temperatura (C°): 23
Dimensiones:
Probeta
Area (nm?) 927.4
Distancia de mordazas (mm) 70.0000
Numere | Despl. Defor. Carga | Esfuerzo | Despl Defor. Carga | Esfuerzo
de probetaj Max, Max. Max. Max. Ruptura | Ruptura | Ruptura | Ruptura
(mm) (%) (KN) (MPa) {mm) (%) (KN) {MPa)
1 2.7839 3.997 3314 3574 3.01 4.31 2129 2296
.2 6316 9023 .1898 2047 .7416 1.509 1364 1862
3 .8498 1.214 1804 1946 8798 1.257 1753 1505
4 .6002 .8574 1781 1921 6202 .886 1369 1477
5 442 .6345 1667 1798 5342 7631 1219 1631
6 8814 1.259 1511 163 1.041 1.488 1315 1418
Nimero de Carga al 0.2% Esfuerzo al 0.2% Moédulo de Modulo de
Probeta Cedencia Cedencia Young Corte
(KN) {MPa) (MPa) - (MPa)
1 2965 3198 16.99 8.98
2 .1862 2008 31.25 21.035
3 1505 1623 30.51 14.859
4 23.82 20.17
5 1631 1759 43.3 28.33
6 1079 164 19.86 12.002
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APENDICE A7

CURVAS Y DATOS DE LA PRUEBA A TENSION PERPENDICULAR AL PLANO
DE LAS CAPAS EXTERIORES

PRUEBA DE TENSION PERPENDICULAR AL PLANO PARA PANEL KEVLAR-MADERA,

Tipo de prueba: Tension perpendicular al plano.

Nombre del operador: Adolfe Altamirano M.

Identificacion de la prueba: TRACCZ!

Interface: 4200 Series

Parametros en la maquina de prueba:

Instron Corporation
Series [X Automated Materials Testing

Tipo de prueba: ASTM

Velocidad de la prueba (pts/sec.): 10.00 Humedad (%): 50
Welocidad de los sujetadores (mm/min.} 750 Temperatura (C*): 23
Dimensiones:
Probeta
Area (mm?) 1225.0
Separacién de bloques. (mm) 6.0000
Numero | Despl Defor. Carga | Esfuerzo | Despl. Defor. Carga | Esfuerzo
de probeta{ Max. Max. Max. Max. Ruptura | Ruptura { Ruptura | Ruptura
(mm) (%) (KN) (Mpa) {mm) (%) (KN) (Mpa)
1 0.72 12.001 7442 6077 0.72 12.001 7442 6077
2 0.796 13.27 6212 5072 (.796 13.27 6212 5072
3 0.773 12.89 .6153 5024 0.773 12.89 .6013 4910
4 260 325 608 496 256 3201 604 .495
5 .080 1.0 334 273 678 8.48 117 .095
6 430 5.382 .209 A71 .854 10.68 .070 057
Nimero de Carga al 0.2% Esfuerzo al 0.2% Modulo de
Probeta Cedencia Cedencia Young
(KN) (Mpa) (Mpa)
1 5944 4853 15.95
2 3302 .2696 23.93
3 6126 5002 21.96
4 153 .1249 908.6
5
6 .196 .1602 3717




CARGA (lbs)

CURVAS Y DATOS DE LA PRUEBA A TENSION PERPENDICULAR AL PLANO DE LAS CAPAS EXTERIORES

PRUEBA DE TENSION PERPENDICULAR AL PLANO DEL PANEL KEVLAR-MADERA BALSA
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APENDICE A8.- DATOS EMPLEADOS PARA MODELOS NUMERICOS
MEDIANTE ELEMENTOS FINITOS

Las propiedades mecanicas de los materiales utilizados se muestran en iz tabla A1.

Material Densidad Médulo de Maodulo de Esf. de disefio | Esf. de disefio
[kg/m?} Elasticidad Poisson a tension a cortante
{promedio) [MPa] [MPa}
[GPa)
Madera Balsa 266.1 (2) 0.4 12 6
Madera dura 757 (12.4) 0.1 26 13
(pino)
Keviar 49 con 1440 76 0.3
pegamento
epoxico
Aluminio 6061- 69 0.33 290 185
T6
Panel Madera 1108 534 0.18 68.2 13

de Pino-Kevlar

El médulo de elasticidad para el panel madera de pino-kevlarse obtiene calculando su flexion
maxima dada la carga empieada, con a relacién A-1":

y:

12-k -P-a’

2k, P-a

5=

h+c)-b-Ge

(A1)

donde k, = 1/48 y k, = 1/4, son constantes dadas por el tipo de carga, P = carga total, a = long. de la
viga, b = ancho de panel, h = grosor de panel, ¢ = grosor def corazdn (madera) y E; = Médulo de

Young de kevlar con epéxico.

¥ suponiendo un material homogéneo, se obtiene el médulo de elasticidad con la relacion A2:
12-P.a’
T 48.y-b-R

El esfuerzo de disefio se obtiene con la relacién A-3%

' U.S. Sandwich Panel Guide

Walter E. Becker

2 Handbook of composites

George Lubin

Ss

P-a

T 4.5 f(h+o)

(A2)

(A3)
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