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RESUMEN

Actualmente la Fuerza Aérea Ecuatoriana cuenta con aeronaves Diamond DA-
20 de fabricacién canadiense, las cuales no fueron adquiridas con los carenados
“fairings”. Estos son componentes aerodinamicos de los trenes de aterrizaje,
esta limitacion se debid al aspecto economico. Segun la DGAC “Direccion
General de Aviacion Civil (2017) el Ecuador no cuenta con ningun centro de
fabricacion de partes y repuestos aplicables a aeronaves, en tal virtud el
proyecto propone realizar referidos compuestos para segun estudios realizados
por la NASA “National Aeronautics and Space Administration” (1989),
optimizar el performance aerodinamico de la aeronave y consecuentemente
alcanzar mayores velocidades, reduccion de vibracion y reduccion del consumo
de combustible durante su operacion. Es necesario indicar que el disefio y
analisis de ingenieria se lo realizard mediante software, asi como la fabricacion
del molde mediante una maquina CNC que se encuentra en el CIDFAE “Centro
de Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aérea”. Finalmente, lo que se
pretende conseguir con este proyecto es construir componentes aeronauticos y
con ello a futuro implementar en las aeronaves para optimizar el desempefio
“performance” del avion pero mas alin implementar componentes desarrollados
completamente en el Ecuador, dando un salto tecnolégico en el campo
aeronautico y con ello un ahorro considerable a la institucién y directamente al
Estado.

PALABRAS CLAVE

MATERIALES COMPUESTOS
CARENADOS AERODINAMICOS
COEFICIENTE DE ARRASTRE

Xii



xiii

ABSTRACT

Currently, the Ecuadorian Air Force has Canadian made Diamond DA-20 aircraft,
which were not acquired with fairings wheels. These are aerodynamic components of
the landing gear, this limitation was due to the economic aspect. According to the
DGAC "Directorate General of Civil Aviation (2017), Ecuador has no manufacturing
center for parts and spare parts applicable to aircraft, so the project proposes to make
said compounds according to studies conducted by NASA" National Aeronautics and
Space Administration "(1989) optimize the aerodynamic performance of the aircraft
and consequently achieve higher speeds, reduction of vibration and reduction of fuel
consumption during its operation. It is necessary to indicate that the engineering design
and analysis will be carried out by software, as well as the manufacture of the mold by
means of a CNC machine that is in the CIDFAE "Center of Investigation and
Development of the Air Force". Finally, what is intended to achieve with this project
is to build aeronautical components and with that future to implement in the aircraft to
optimize the performance "performance™ of the aircraft, but even more to implement
fully developed components in Ecuador, giving a technological leap in the aeronautical
field and with this a considerable saving to the institution and directly to the State.

KEYWORDS
COMPOSITE MATERIALS
AERODYNAMIC FAIRINGS
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CAPITULO |

1. PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA
1.1 SITUACION PROBLEMATICA

Actualmente los aviones Diamond DA-20 no cuentan con los componentes

aerodinamicos denominados “fairings” en los trenes de aterrizaje.

1.2 PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

En el pais no existe una empresa que disefie y manufacture componentes
aeronduticos, esto ocasiona que las aeronaves de la Fuerza Aérea sean
dependientes de los fabricantes de motores, hélices y aviones, estas fabricas se
encuentran en el exterior, paises como EE.UU. Inglaterra, Francia, Espafia, han
desarrollado una alta hegemonia en el ambito aeronautico, por lo que paises

emergentes se ven obligados a una dependencia en este ambito.

1.3 ANTECEDENTES

En los comienzos del siglo XX el desarrollo de la industria aerondutica era un
permanente compromiso entre lograr un minimo nivel de seguridad y una
optimizacion de la parte economica para que el negocio fuera rentable. Los
principales obstaculos con que se encontraban la incipiente industria para lograr
mayor seguridad eran los problemas técnicos y humanos ya que por una parte los
materiales que utilizaban no tenian buenas caracteristicas mecénicas para la
aplicacion aeronautica, la controlabilidad de las aeronaves no era un asunto muy
desarrollado, la confiabilidad de los sistemas no era buena al igual que los
instrumentos utilizados para la navegacion. (EI Departamento de Aeronautica de
la Facultad de Ingenieria de la Universidad Nacional, 2012, p.1)

Para Sanchez (2016) la investigacion, introduccion y empleo del aluminio, con
sus propiedades Unicas supusieron un alivio para los contratistas del sector civil

y militar. Ligero, liviano con respecto al acero, permitio extender un poco mas



una envolvente de vuelo que estaba comenzado a encontrar su limite tanto en la

aerodinamica conocida como en los motores de pistén utilizados. (p. 5)

Es precisamente en lo que respecta a la disminucién de peso y a la obtencion de
un mayor alcance operativo, junto con el incremento de la seguridad en vuelo y
el retraso de la aparicion del fendmeno de la fatiga en componentes aeronauticos,
lo que llevd a finales del siglo XX a incorporar paulatinamente los materiales
compuestos. (Hispaviacion, 2017)

En resumidas cuentas, e independientemente de la aproximacion que se tome en
cuanto al empleo, lo cierto es que la tendencia es al alza en cuanto al empleo de
este tipo de materiales no solo en aviacion, sino en la industria del automovil,
nautica, e incluso de consumo, con aparatos diversos, como relojes, ya

construidos tomando como base este material.

1.4 OBJETIVO GENERAL

Disefiar y Manufacturar los carenados "fairings" aplicables a los trenes de

aterrizaje de la avioneta Diamond DA-20 de la Fuerza Aérea Ecuatoriana.

1.5 OBJETIVOS ESPECIFICOS
v Disefar los modelos 3D de los carenados “fairings” para los trenes de
aterrizaje.

v Determinar la ventaja aerodindmica en la aeronave mediante el CAE por
la implementacion de los carenados “fairings”.

v" Seleccionar el material a utilizarse para los carenados “fairings” y las
herramientas adecuadas para su posterior manufactura en maquinas CNC

v Programar mediante software CAM, las estrategias de mecanizado y
simular las operaciones empleadas, previo a la manufactura.



v Manufacturar los modelos “fairings” utilizando un CMV Haas de 5 ejes
CNC del Centro de Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aérea

v Realizar pruebas para hallar ventajas, validar la hipétesis, establecer
conclusiones y recomendaciones

1.6 HIPOTESIS

Mediante el disefio y la manufactura de carenados "fairings" se podran
implementar en los trenes de aterrizaje del avion Diamond DA-20 de la Fuerza

Aérea Ecuatoriana

1.7 JUSTIFICACION

Segun Pefia (2011), subsecretario de Desagregacion Tecnoldgica, del Ministerio
de Industrias y Productividad, mencioné “Buscamos poner las bases para la
potenciacién y desarrollo de la industria aeronautica en el Ecuador, un propdsito
factible y practico que generara innovacion tecnologica y empleo”. Paises como
EE.UU., Inglaterra, Brasil, Francia, entre otros actualmente han alcanzado una
hegemonia en el disefio y manufactura de aeronaves con empresas como Boeing,
Airbus, Embraer, y Dassault. Una de las finalidades de este proyecto es
demostrar que con los medios, conocimientos y equipos disponibles actualmente
en el pais se pueden realizar partes de aeronaves con caracteristicas y calidad

similares a las empresas antes mencionadas.

En este caso se va a disefiar, manufacturar y realizar el analisis de ingenieria de
los carenados aerodinamicos fairing wheels aplicables a las avionetas Diamond

DA20 de la Fuerza Aérea Ecuatoriana.



1.7 ALCANCE

Este tema de tesis se encuentra orientado al campo aeronautico, dentro de este se
pretende analizar el comportamiento fisico de los trenes de aterrizaje
pertenecientes a la avioneta Diamond DA20 mediante la incorporacion de
perfiles aerodindmicos carenados “fairings”. Desde el punto de vista tecnologico,
tendra un amplio rango de competencias a ser alcanzadas, pues permitira que se
investigue los diferentes procesos de disefio, manufactura y analisis de ingenieria

a nivel mundial.
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2.1

CAPITULO I
FUNDAMENTO TEORICO

ESTADO DEL ARTE

Cuando los hermanos Wright realizaron el primer vuelo tripulado en 1903, su
avion pionero habia sido fabricado con madera, alambre y tela. Mas tarde se
empezaron a utilizar aleaciones de aluminio y titanio como materiales para las
aeronaves, y en estos Ultimos afios los materiales compuestos, como el plastico
reforzado con fibra de carbono, fibra de vidrio y aramidas. (Agencia Japonesa de
Exploracion Aeroespacial, 2012, p.5)

Segun Sanchez (2016) con una industria aeronautica centrada en la reduccion de
costes de mantenimiento y de operacién, y encaminada desde sus inicios a la
reduccion de peso y aumento de prestaciones y alcance/tiempo de vuelo, las
piezas fabricadas con materiales compuestos representan cada vez un mayor
porcentaje del total de componentes del avion, tal como se aprecia en la Figura
1, llegando en el caso del B777X a representar el 50% del total de componentes
del avion. (p. 10)

. -' Other
M Carbon laminate shdl o
Carbon sandwich 10%
[l Fiberglass Titanium
. Aluminum 15% Composites

50%
[[] Aluminunvsteel/titanium pylons Aluminum
20%

Fig. 1 Materiales de fabricacion del avion Boeing 777X
Fuente: (Boeing Company, 2016)



Mas del 90% de los componentes estructurales de material compuesto fabricados
para la industria aeroespacial se fabrican por laminacion manual o automatica de
pre impregnados y el posterior curado en autoclave de la pieza. Estos pre
impregnados son mayoritariamente de carbono/epoxi. (Plataforma Aeroespacial
— espafiola, 2010, p.10)

Boeing el fabricante de aviones mas importante de EE.UU. empez0 la fabricacion
del ala 777X, la més larga que se ha construido, y convertira el emplazamiento
de Everett (Washington-EE.UU.) en un centro de avanzada tecnologia de fibra
de carbono, colocando un horno o autoclave de grandes dimensiones como se
aprecia en la Figura 2, para fabricar piezas de materiales compuestos. (Boeing
Company, 2016)

Fig. 2 Autoclave para fabricacion de alas avion Boeing 777X

Fuente: (Boeing Company, 2016)

Para el Director de Airbus, Luis Pizarro (2012) la fibra de carbono tiene su gran
ventaja en el peso. Comparado con los metales, concretamente con el aluminio,
es mas ventajoso no porgue pese menos sino porque el disefio de la aeronave esta
mucho mas optimizada. Se puede crear una estructura que sea capaz de resistir

los esfuerzos en vuelo con la orientacion de las fibras. Otra de sus ventajas es
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que no tiene proceso de oxidacion con lo cual no se deteriora y no tiene fatiga, y
esto hace que las revisiones de las aeronaves se distancian mas en el tiempo. (p.
7)

Segun Hossain (2014) mediante el uso de ANSYS, el andlisis de flujo es méas
efectivo que el método experimental a medida que se investiga. La dindmica de
fluidos computacional proporciona una prediccion cuantitativa del flujo del

fluido por métodos matematicos y métodos numeéricos.

Las matrices termoestables se han venido utilizando méas que las termoplasticas
en la industria actual por razones de rentabilidad. Adicionalmente, su excelente
fluidez facilita la penetracion de la resina y el mojado del material de refuerzo.
Esto explica que la calidad y el coste de los elementos fabricados con matriz
termoestable encajasen mejor en los planes de negocio de los fabricantes de

aeronaves. (Urefia, 2011)

De acuerdo a Fombuena (2012) todas las estructuras fabricadas para aplicaciones
aeroespaciales se someten a inspeccion no destructiva mediante ultrasonidos,
para asegurar la calidad de la pieza (ausencia de porosidad y de laminaciones).
Para detalles locales y geometrias complicadas se hara inspeccion manual y para

grandes estructuras se hace inspeccion automatizada. (p. 65)

CARENADOS “FAIRINGS” PARA TRENES DE ATERRIZAJE

El carenado es, en las aeronaves, una cubierta externa cuya principal funcién
consiste en reducir la resistencia al aire. Cubre las zonas de la aeronave donde
potencialmente se pueda producir mayor resistencia que en otras, aunque muchos
modelos de aeronave estan en realidad enteramente carenados. Estas estructuras
se presentan generalmente como cubiertas ligeras que ademas de reducir la
resistencia al avance. En la Figura 3 se aprecia una cubierta a los trenes de
aterrizaje, tambien proveen proteccion a los componentes internos que cubren.
(Alan ,2016)
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Fig. 3 Carenados aerodinamicos fairing wheels

Fuente: (Experimental Aircraft Info, 2010)

COEFICIENTE DE ARRASTRE AERODINAMICO

En dinamica de fluidos, el coeficiente de arrastre es una cantidad adimensional
que se usa para cuantificar el arrastre o resistencia de un objeto en un medio
fluido como el aire o el agua. Es utilizado en la ecuacion de arrastre, en donde un
coeficiente de arrastre bajo indica que el objeto tendrd& menos arrastre
aerodinamico o hidrodindmico. El coeficiente de arrastre esta siempre asociado

con una superficie particular. (Torenbeek, 2013)

Torenbeek (2013) define al coeficiente de arrastre Cd de la siguiente manera:

_ 2Fd

Cd=—

[1]

Donde:

Fd es la fuerza de arrastre, que es por definicion la componente de la fuerza en
la direccion de la velocidad del flujo

p es la densidad del fluido
V es la rapidez del objeto relativa al fluido

A es el area de referencia
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En la Figura 4, se exponen las cuatro formas diferentes con los correspondientes
valores de arrastre producidos por cada uno. Todas las formas mostradas tienen
la misma area frontal o perfil en el flujo de aire relativo, aunque cada una tiene

un valor diferente de coeficiente de resistencia. (Martinez, 2010)
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Fig. 4 Gréfica Coeficiente de arrastre vs. Numero Reynolds
Fuente: (Martinez, 2010)

PERFILES NACA

Existen muchos tipos de perfiles aerodinamicos, sin embargo la norma que regula
es la NACA (National Advisory Comitte for Aeronautics, agencia predecesora
de la NASA, (National Aeronautics and Space Administration). Los perfiles
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NACA se dividen en dos tipos: perfiles simétricos, en los que la linea media del
perfil es una recta que une el borde de ataque con el borde de salida y perfiles
con curvatura y los asimétricos. (Gordillo, 2012, p. 88)

Segun Biermann (1934) en el reporte 518 de la NACA, se realiz6 un analisis de
la resistencia generada a diferentes grados de retraccion de los trenes de
aterrizaje, este analisis permitio determinar la curva Resistencia aerodindmica vs.
Coeficiente de sustentacion como se aprecia en la Figura 5. En la gréfica
mencionada anteriormente se determind que mientras mayor exposicion
aerodinamica tenga el tren, mayor serd su resistencia aerodinamica, siendo el

valor de resistencia casi nulo cuando el tren de aterrizaje se encuentre retraido
las % partes. (p. 224)
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Fig. 5 Resistencia generada a diferentes grados de retraccion de los trenes
Fuente: (Biermann Report 518, 1934, p. 224)

En el mismo reporte 518 de la NACA, se realiz6 un andlisis de la resistencia
generada cuando se emplee un carenado “fairing” que cubra el neumatico, estos

resultados lo cuales se pueden visualizar en la Figura 6, demostrando que
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mientras mayor sea el &rea de cubertura del carenado en los neumaticos, menor
sera la resistencia aerodindmica producida, asi mismo el coeficiente de
sustentacion producido por el carenado disminuira. (Biermann Report 518, 1934,
p. 224)

.

. \\—// ’k*_}'a.-'ring
— o cep

ke— —]

S
I

Low-pressure wheel

-~
o

i

Drog of ene-holf gaor ot 100 m.p.h., Ib.

. 1
r==1=H = 11" Wheel touching wirxg, cap off" |
1 -H= " - - - = on fshown)—
__iii---ﬁ=3,’§' = K refrocled inte wing,cap on
4
] e
=S ————
a 2 3 4 5 .6

f)’f * coekﬁ'cﬁenf‘, -t",,
Fig. 6 Resistencia aerodindmica generada a diferentes grados de exposicion del
neumatico
Fuente: (Biermann Report 518, 1934, p. 224)

Segun Telapurkara (2013) existen varios tipos de perfiles aerodindmicos tipicos,

los cuales son empleados dependiendo de la funcién que va ejecutar.

El disefio parte desde las especificaciones de la geometria, el calculo de presiones
y el rendimiento; se evalla la geometria y se modifica de tal forma que se pueda
mejorar el rendimiento mediante procesos de optimizacion. Esta optimizacion se
realiza teniendo como meta la minimizacion de alguna funcién objetivo que
caracterice el rendimiento del perfil. Asi el disefio parte de una geometria ya

establecida como se evidencia en la Figura 7 y se debe calcular su distribucion



14

de presiones en la superficie de dicha geometria. Posteriormente se ajusta
sucesivamente la forma hasta que se obtienen los resultados de rendimiento
deseados. (Jiménez, 2016, p. 15)

Q

a) Clark ¥ - Airfoil with flat bottom surface,used on propeller blades

<

b) NACA 0009 - Symmetrical airfoil used on control surfaces

< ————

) NACA 23012 - Airfoil with high Cimax, low speed airplanes

i

d) NACA 662-215 - Laminar flow or low drag airfoil

A

€) NASA GA(W) - 1 or LS(1)-0417 - Airfoil specially designed for general
aviation aircraft

<

f) NASA MS(1)-0317 - Airfoil specially designed for medium speed subsonic
airplanes

oo

9) NASA SC(2)-0714 - Supercritical with high critical Mach number,
specially designed for high subsonic airplanes

Fig. 7 Perfiles aerodindmicos en funcion de su uso
Fuente: (Telapurkara, 2013, p. 9)

Segun Jiménez (2016) la metodologia para el disefio de un perfil aerodinamico
tal como se expone en la Figura 8, parte de una amplia revision del estado del
arte que proporciona elementos necesarios para analizar la pertinencia del
problema planteado y junto con el marco tedrico, elaborar una propuesta de
disefio; la cual es analizada con la ayuda de simulacion numérica en CFD
(Computational Fluid Dynamics). Posteriormente se somete a una etapa de
analisis y perfeccionamiento que concluye con una propuesta final de disefio. (p.
9)
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Fuente: (Jiménez, 2016, p. 9)

Por otro lado segiin Gudmundsson (2014) el analisis y evaluacion de disefio de
los perfiles aerodinamicos se lo hace a través de softwares que permitan
determinar la sustentacién y resistencia generadas en los perfiles. Asi mismo
facilita la prueba y error hasta determinar el perfil mas idoneo para la aplicacion
deseada. Entre los programas méas empleados se encuentran Xfoil, AeroFoil,
XFL5, JavaFoil. (p. 255)

MATERIALES COMPUESTOS PARA FABRICACION DE PARTES Y
PIEZAS AERONAUTICAS

Segun Ledn (2003) los materiales compuestos se estan consolidando dentro de
la industria aeroespacial. Aspectos como rigidez o resistencia especificas
superiores, unidos a la mejora de costes por reduccion de tiempos de mano de
obray a la utilizacién de procesos respetuosos con el medio ambiente, hacen que

estos materiales sean una solucion técnica cada vez mas atractiva para diferentes
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sectores de la industria. Actualmente el 50% de componentes de la aeronave se
manufacturan con materiales compuestos, lo que ha permitido a empresas
fabricantes como Boeing, Dassault, Embraer, Airbus, entre otras, optimizar el

performance o rendimiento de las aeronaves.

Los componentes de los materiales compuestos (fibras y matrices) pueden ser
clasificados convenientemente segin su modulo de elasticidad y ductilidad.
Dentro del compuesto, las fibras pueden, en general, estar en formas continuas,
discontinuas, o whiskers (cristales muy finos con longitudes del orden de 1-10
pum) y puede alinearse a los grados variantes u orientarse al azar. (Donoso,
2015, p.7)
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Fig. 9 Comparacion materiales monoliticos y materiales compuestos
Fuente: (Chawla, 2012, p.4)

La Figura 9 hace un comparacién entre materiales monoliticos como el acero o
el aluminio y los materiales compuestos, claramente se puede evidenciar las
ventajas que se pueden obtener sobre materiales convencionales por el empleo
de materiales compuestos. Un factor muy determinante en la aviacion es el peso,
ante esto los materiales compuestos llevan una amplia ventaja frente a otro tipo
de materiales. (Chawla, 2012, p.4)
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2.2.1 SISTEMAS DE FIBRA

Segun Nayak (2014) las fibras empleadas cominmente en el sector aeroespacial
estan detalladas en la Tabla 1, en donde se puede visualizar que tanto la fibra de
vidrio y la aramida son materiales idoneos para la fabricacion de estructuras
secundarias de un aeronave, a diferencia de la fibra de carbono, que usualmente
se usa en estructuras primarias y controles de vuelo, esta consideracion se debe
principalmente al mddulo de elasticidad que poseen este tipo de materiales. (p.
4)

Para la Federal Aviation Administration (2016), el punto de inflexion al
momento de seleccionar entre la fibra de vidrio y la de carbono es relativo al
costo, siendo la fibra de vidrio mucho mas econémica que la de carbono. (p. 7-
4)

Tabla 1

Fibras comunmente empleadas en aplicaciones aeroespaciales

Fibre Density | Modulus | Strength Application areas
(g/ec) (GPa) (GPa)

Glass

E-glass 2.55 65-75 22-26 | Small passenger a/c parts, air-craft interiors,
secondary parts; Radomes. rocket motor
casings

S-glass 247 85-95 44-48 | Highly loaded parts in small passenger a'c
Aramid
Low modulus 144 80-85 2.7-2.8 | Fainngs; non-load bearing parts
Intermediate 144 120-128 27-28 | Radomes. some structural parts; rocket
modulus motor casings
High modulus 1.48 160-170 2.3-2.4 | Highly loaded parts
Carbon
Standard modulus 1.77-1.80 | 220-240 3.0-3.5 | Widely used for almost all types of parts in
(high strength) a/c, satellites, antenna dishes, missiles. etc
Intermediate 1.77-1.81 | 270-300 5.4-5.7 | Primary structural parts in high performance
modulus fighters
High modulus 1.77-1.80 | 390-450 2.8-3.0 | Space structures. control surfaces in a'c

4045
Ultra-high strength | 1.80-1.82 | 290-310 7.0-7.5 | Primary structural parts in high performance
fighters, spacecraft

Fuente: (Nayak, 2014, p.4)

Por otro lado, la fibra de vidrio al ser uno de los materiales empleados en la
fabricacion de estructuras secundarias tiene una subdivision, la cual depende

netamente de la composicién quimica de cada una, tal como se aprecia en la
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Tabla 2. Existe variedad de composiciones de fibras de vidrio entre ellos estan
las de designacion E, tiene un alto valor de aislamiento eléctrico, designacion C,
tiene una mejor resistencia a la corrosion quimica y designacion S, tiene una alta
resistencia a altas temperaturas. (Chawla, 2012, p.12)

Tabla 2

Comparacion quimica de las diferentes designaciones de fibra de vidrio

Composition E glass C glass S glass
S5i0, 55.2 65.0 65.0
Al O, 8.0 4.0 250
CaO 18.7 14.0

MgO 4.6 3.0 10.0
Na; O 0.3 8.5 0.3
K,O 02 - -
B,O; 73 5.0 -

Fuente: (Chawla, 2012, p.12)

2.2.1 SISTEMAS DE MATRIZ

Las matrices empleadas comunmente en el sector aeroespacial estan detalladas
en la Tabla 3, los termoestables son polimeros que no pueden fluir por efecto de
la temperatura para ser remoldeados. Molecularmente hablando tienen una
estructura entrecruzada y por lo tanto tienden a ser resinas de mucha rigidez,

finalmente son los mayormente empleados. (Nayak, 2014, p.5)



Tabla 3
Matrices poliméricas empleadas en aplicaciones aeroespaciales
Thermosets Thermoplastics
Forms cross-linked networks in polvmerization curing by heating No chemical change |
Epoxies Phenolics Polvester Polvimides PPS, PEEK
= Most popular = Cheaper = Cheap = High temp = Good damage
= 80% of total = Lower viscosity | = Easy to use application tolerance
composite usage | = Easy to use = Popular for 300°C = Difficult to process
= Moderately high | = High temp usage general = Difficult to as high temp 300-
temp. = Difficult to get applications at process 400°Cis required
= Comparatively good quality room temp = Brittle
expensive composites
= Low shrinkage | = More shrinkage | = High shrinkage
(2-3%) = Release of (7-8%)
= No release of volatile during
volatile during cunng
curing
= Can be = [nherent stability | = Good chemical
polymerized in for thermal resistance
several ways oxidation = Wide range of
giving varieties | = Good fire and properties but
of structures. flame retardance lower than
morphology and | = Brittle than epoxies
wide range of epoxies = Brittle
properties = Low T,
= Good storage = Less storage = Difficult to = Infinite storage life.
stability to make | stability-difficult | prepreg But difficult to
prepregs 1o prepreg prepreg
= Absolute = Absorbs moisture | = Less sensifive = No moisture
moisture (5-6%) but no significant | to moisture than absorption
causing swelling | effect of moisture | epoxies
and degradation in working
of high temp service range
properties
= Also ultra violet
degradation in
long term

Fuente: (Nayak, 2014, p.5)
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Segun Donoso (2005, p. 17) las matrices termoestables epoxicas se utilizan con

mucha mayor frecuencia en los materiales compuestos de avanzada: por ejemplo:

epoxico con fibra de grafito con aplicaciones estructurales en aeronaves

comerciales y militares. Esto corrobora con lo expuesto en la Tabla 3, en la cual

Nayak (2014) identifica ventajas mayoritariamente de las resinas epoxicas sobre

las demas termoestables y las termoplasticas.
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METODOS DE MANUFACTURA CON MATERIALES COMPUESTOS

Segun Arruti (2016) en la actualidad, se disponen diferentes procesos para la
fabricacion de materiales compuestos de matriz polimérica, como las técnicas de
moldeo por contacto, asistidas por vacio, de moldeo por via liquida, y autoclaves.
Uno de los procesos mas atractivos por su bajo costo, es la técnica de la bolsa de
vacio, la cual utiliza la presion atmosférica para consolidar el laminado, a medida
que se incrementa la presion de vacio con la extraccion progresiva del aire en el
interior del sistema. Este método se usa comlUnmente en la fabricacion de

compuestos de matriz termoestable. (p. 23)

Especificamente en el campo aeroespacial la NASA (2010) ha establecido los
procesos de manufactura con materiales compuestos, de acuerdo a los referidos
en la Tabla 4.

Tabla 4

Procesos de manufactura con materiales compuestos

temp.)

PROCESS COMPOSITE COMMON USES TYPICAL TOOLING
MATERIAL AND/OR EQUIPMENT
Filament Winding Glass/Epoxy Solid Rocket Motor cases, Removable mandrels, automated
Graphite/Epoxy pressure vessels lathe, resin bath, heat source,
Kevlar®/Epoxy vacuum source, curing oven,
Carbon/PEEK autoclave, hydroclave, handling
Carbon/Phenolic tools, trial fixtures, drill fixtures,
Thermosets and assembly tools.
Pultrusion Glass/Epoxy Structural shapes of constant | Pultrusion machine similar to
Graphite/Epoxy cross-section, €.g., tees, metal extrusion machine, heat
Thermosets angles, channels, rods, source, resin bath, cut-off device.
Thermoplastics tubing, and squares
Resin Transfer Glass/Epoxy Small to large structures of Low tonnage press, contoured
Molding Graphite/Epoxy simple to complex shapes. molds (male and female), low-
Kevlar®/Epoxy Ply fibers placed in mold, cost tooling using standard
Carbon/PEEK mold closed, resin injected production steel, room
Carbon/Phenolic into mold (heated or room temperature cure, oven or

autoclave.

Hand Laying

Glass/Epoxy
Graphite/Epoxy
Kevlar®/Epoxy
Carbon/PEEK
Carbon/Phenolic

Small quantity production of

test panels, prototype parts,
or parts of complex contour

Lay-up molds, vacuum bags,
vacuum source, autoclave or
hydroclave, and curing oven.

Mechanized Tape
Laying

Glass/Epoxy
Graphite/Epoxy
Kevlar®/Epoxy
Carbon/PEEK
Thermosets
Thermoplastics

Small to large structures of
simple or complex shapes

Molds, computer-controlled ply
cutting, flat and contoured tape
laying, automated ply
lamination, autoclave,
hydroclave, curing oven

Fully Automatic
Tape Laying

Glass/Epoxy
Graphite/Epoxy
Kevlar®/Epoxy
Carbon/PEEK
Carbon/Phenolic
Bismalemides
Thermoplastics

Small to large structural
components of simple to
complex shapes

Contoured molds, autc
laying equipment con
automatic cutter, b
dispenser, trim table, ply transfer
table, tape laying, stitching
module and contour ply handling
system, autoclave, hydroclave,
curing oven, handling tools, trim
fixture, drill fixture, and

assembly tools.

Fuente: (NASA, 2010, p. 8)
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El método de moldeo al vacio permite obtener laminados de alta calidad,
ofreciendo resultados superiores a los demas procesos, en cuanto al contenido de

porosidades y al acabado de las superficies. (Arruti, 2016, p. 29)

FILOSOFIA CAD/CAM/CAE

Para Samper (2006) el conjunto de técnicas asistidas por ordenador (CAD, CAM,
CAE) han experimentado una gran evolucidn en estos Ultimos afios, y pueden ser
consideradas suficientemente maduras como para aplicarse de forma rentable en

practicamente todo el proceso de disefio y fabricacion de un producto.

Desde tareas muy sencillas a procesos manualmente complejos han sido llevados
a cabo en ordenadores con cantidades de tiempo cada vez menor, lo cual se
traduce en practicidad, confiabilidad y precisién, dado que ademas la calidad del

trabajo se torna mejor cuando es realizada en un computador. (Talabera, 2014)

Para Bonilla (2003) es necesario disponer de una adecuada metodologia de
trabajo para el disefio de sistemas mecanicos, integrando para ello una serie de
herramientas de disefio, algunas de ellas de reciente aparicion, que ayuden al
disefiador en las diferentes etapas del ciclo de disefio y desarrollo de producto,
tales como analisis estructural por elementos finitos, analisis de mecanismos y
visualizacion grafica avanzada y estas se interrelacionen entre si de manera

conjunta, tal como puede apreciarse en la Figura 10 (p. 15)



22

Necesidades Especificaciones Informe Conceptuali-
de disefio Requerimientos viabilidad zacion
CAE

Documentacion ¢— Evaluacion 4= Optimizacion 4=  Andlisis ¢~ Modclado CAD

Planificacion

produccion CAM

Adquisicion

S herramientas P
Planificacion Produccion —p 0" o Embalaje Distribucién
procesos R Calidad
Mquisicion  _|

id S
materia prima

Programacion
Control

Numérico

Fig. 10 Relacion CAD-CAM-CAE
Fuente: (Aguinaga, 2013)

Una de las primeras industrias en asimilar las técnicas y tecnologias que ofrece
el CAD/CAMI/CAE es sin duda la aeronautica, la que precisa de una ingenieria
compleja, métodos de fabricacion exactos y altas inversiones. Puede decirse que
la industria aeroespacial ha sido una de las pioneras en el empleo de las técnicas
y tecnologias que hoy englobamos bajo las siglas CAD/CAM/CAE, a cuyo

desarrollo ha contribuido de forma muy activa. (Rojas, 1999)
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CAPITULO 11l
DISENO, SIMULACION Y MANUFACTURA

PARAMETROS DE DISENO DE LOS CARENADOS “FAIRINGS”

Como se expuso en el capitulo anterior se debe elaborar una propuesta de disefio;
la cual es analizada con la ayuda de simulacion numérica en CFD, los parametros

a ser considerados segun Telapurkara (2013) son los siguientes:

e Seleccion del perfil alar
e Relacion de exposicion
e Extension

e Relacion conica

e Plano de torsion, y

e Simetria

En el Capitulo 2, la metodologia para el disefio debe evaluar la geometria y esta
se modifica de tal forma que se pueda mejorar el rendimiento mediante procesos
de optimizacidn. Posteriormente se ajusta sucesivamente la forma hasta que se
obtienen los resultados de rendimiento deseados, para ello se va emplear el
software JavaFoil el cual permitira realizar simulaciones numéricas hasta obtener

el perfil mas idoneo.

Previo al ingreso de los datos de cada uno de los parametros en el software, se va
a establecer los datos requeridos en base a la funcion que va cumplir el carenado
aerodinamico. Para ello se ha elaborado la Tabla 5, la cual justifica cada dato

establecido en los parametros de disefio.



Tabla 5
Parametros de disefio

PARAMETRO

JUSTIFICACION

Seleccién del perfil alar Airfoil

NACA 23012, perfil para bajas velocidades

Relacion de exposicion / Aspect Ratio (AR)

Relacion ancho / cuerda (Vista superior), para este
tipo de carenado serda menor que uno. (140/700 =
0.2)

Extension / Sweep (A) No aplica en este tipo de carenado
Relacién conica /Taper Ratio (A) No aplica en este tipo de carenado
Cuerda 700 mm.
Espesor 270 mm.
Radio borde de ataque 40 mm.
Simetria Simétrico desde la vista superior y frontal

% Cubertura neumatico

De acuerdo al reporte 518 de la NACA, se propone
una cubertura del 75 %

Angulo de Ataque (AOA)

70
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Determinados los pardmetros de disefio podemos configurar los datos en el

software JavaFoil, a fin de generar un estimado de la geometria éptima de disefio

y la ejecucion de un andlisis de fluidos computacional. Sin embargo se debe

recalcar que en este software no se pueden establecer las dimensiones del

carenado, sirve netamente para analizar el perfil aerodindmico.

Una configuracion importante previo a la ejecucion de la simulacion es el &ngulo

de ataque con el cual la aeronave y el carenado aerodinamico seran sometidos a
esfuerzo, el angulo segin Gudmunddson (2014, p. 345) debe estar comprendido
entre 0 grados y 14 grados, esto se debe a que con un mayor angulo de ataque la

aeronave entra a régimen de stall o pérdida de sustentacion, tal como se aprecia

en la Figura 11

Lift Coefficient versus Angle-of-attack

| =
|FuGHT ReGIO Stall
|

Normalkzed Lift Coefficlent

Maximum post-stall lift

Angle-of-attack, degrees

Fig. 11 Coeficiente sustentacion vs. Angulo de ataque
Fuente: (Gudmunddson, 2014, p. 345)
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Fig. 12 Simulacién en JavaFoil

Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

Los resultados obtenidos en la Figura 12, permiten determinar que el perfil
aerodinamico NACA 23012 tendra su magnitud méaxima de presién en el borde
de ataque, asi mismo la magnitud de velocidad sera superior en la parte superior
del perfil aerodinamico. Estos resultados permitiran confirmar el analisis CAE

que se ejecutara posteriormente.

Para poder realizar el disefio aerodinamico con los parametros establecidos y las

medidas requeridas en una relacion 1:1 con respecto a la aeronave, se determiné
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las medidas de los neumaticos en donde estaran los carenados aerodinamicos,

referidas medidas se presentan en la Figura 13

Vista Frontl

Longitud: 30 cm. Vista Lateral

Longitud: 11cm.

Fig. 13 Mediciones neumatico Diamond DA-20
Fuente: (ESMA, 2017)

3.2 MODELADO MEDIANTE SOFTWARE CAD DE LOS CARENADOS
“FAIRINIGS”
Para realizar el modelado de los carenados se empleo el Software Solid Works,
ya conocidas las mediciones de los neumaticos que emplea la aeronave y los
parametros de disefio establecidos en la Tabla 5, se emple6 el método de
croquizado mediante las fotos tanto frontal como lateral, tal como se visualiza en

la Figura 14.
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Fig. 14 Croquizado del neumatico avién Diamond DA20
Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

Empleando la operacion superficie generamos las mismas con los croquis antes

trazados, tal como se visualiza en la Figura 15
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Fig. 15 Superficies internas del carenado avién Diamond DA20
Fuente: (Elaboracion propia, 2017)



29

Se inserta dos planos adicionales, en los cuales trazaremos dos croquis los cuéles
seran las aristas que formaran la superficie del carenado aerodinamico, tal como

se visualiza en le Figura 16

3 3 TSI
DRI o Pizat grodesrmi. L
| Limite-Supeificie " |
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Fig. 16 Superficies del carenado avion Diamond DA20
Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

Ya obtenida la superficie del carenado, se procede a realizar los pasos a fin de
obtener el molde necesario para la manufactura, para esto determinamos la linea
de particion la cual coincide con el plano de la vista lateral, asi mismo se
selecciona las aristas de separacion, es decir los bordes del carenado, tal como se

visualiza en la Figura 17

‘Vista lateral

ol

O Hodelo
SoRdiWores Premium 2013 164 Edition

Fig. 17 Linea de particion del carenado avion Diamond DA20
Fuente: (Elaboracion propia, 2017)



30

Se selecciona la operacion Superficie de separacion con lo cual parten la cavidad
del ndcleo del molde, tal como se visualiza en la Figura 18. La linea de separacion

es la linea de particion, la cual se la determino en la operacion anterior.

23

PHSEEGeane s

Fig. 18 Superficie de separacion del carenado avion Diamond DA20
Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

Los principales procesos utilizados en el sector aeroespacial para la fabricacion
de componentes y estructuras en materiales compuestos son el apilamiento
manual, apilamiento automatico (tape laying) empleando una maquina de
encintado automatico y posicionado de fibras (fibre placement) que emplea un
robot multieje controlado por un CNC. (Plataforma Aeroespacial Espafiola,
2010, p. 11)

Ante lo expuesto en el parrafo anterior se decidio emplear el apilamiento manual
el cual, esencialmente consiste en colocar las distintas telas de pre impregnado
sobre un molde utilizando como ayuda la proyeccion de la silueta de los patrones

0 moldes.

En base al sustento anterior se realizara la operacion de nucleo/cavidad, la pieza
debe tener al menos tres conjuntos de superficies: un conjunto de superficies para

el ndcleo, un conjunto de superficies para la cavidad y un conjunto de superficies
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para la separacion. Los mismos son seleccionados tal como se visualiza en la
Figura 19.
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Fig. 19 Nucleo / Cavidad del carenado avion Diamond DA20
Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

Se selecciona la operacion Saliente-Extruir el cual determinard el ancho del

bloque para el molde, tal como se visualiza en la Figura 20.
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Fig. 20 Molde del carenado avion Diamond DA20
Fuente: (Elaboracion propia, 2017)
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Finalmente con la operacion cavidad, seleccionamos los componentes de disefio

que en este caso es la pieza, tal como se visualiza en la Figura 21.
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Fig. 21 Cavidad del carenado avién Diamond DA20
Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

La cavidad obtenida servira en lo posterior para realizar la manufactura, tal como

se visualiza en la Figura 22, este archivo sera guardado para luego ser empleado
en el Software SolidCam.
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Fig. 22 Molde cavidad del carenado avion Diamond DA20
Fuente: (Elaboracion propia, 2017)
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3.3 SIMULACION MEDIANTE SOFTWARE CAE DE LOS CARENADOS
“FAIRINIGS”
Primeramente se debe determinar el material que serd empleado para la
manufactura de los carenados y con ello poder realizar las simulaciones
necesarias con el seleccionado. Para esto se procede a realizar la seleccion del
refuerzo y la matriz que conformara el material compuesto a emplearse.
Seleccion del Refuerzo
De acuerdo a lo revisado en el Capitulo 2, existen tres refuerzos que predominan
para la fabricacion de partes en el campo aeroespacial, para lo cual se ha
desarrollado una tabla comparativa y poder determinar el refuerzo mas idéneo en
nuestro proyecto.
Segun Alcazar (2007) se han establecido parametros de seleccion para la
fabricacion de partes aeronauticas, sin embargo es necesario que se analice la
aplicabilidad de cada pardmetro en funcion de la tarea que va a cumplir el
componente durante su empleo. Esta clasificacion se gradia desde el valor A,
que indica un comportamiento bueno de la fibra frente a ese parametro, al valor
C indicador de que es malo. (p. 5)
Tabla 6
Seleccion del refuerzo
PROPIEDAD / JUSTIFICACION FIBRADE | FIBRADE | o, \0on
PARAMETRO REQUERIDA PARA EL VIDRIO CARBONO
CARENADO
Densidad Bajo peso C B A
Resistencia a la traccion No requiere B A
Maddulo elastico en .
i No requiere A
traccion
Resistencia a la Alta resistencia a la variacion
o . B A C
compresion de presiones
Madulo elas_t[co en Alto modulo elstico A
compresién
Resistencia a la flexion No requiere B A
Modulo el_a,stlco en No requiere A B
flexion




34

Resistencia al impacto Alta resist_encia a'.‘”?p'?"to por B C A
el flujo aerodindmico
Resistencia a la fatiga No requiere C A B
Dilatacion térmica No requiere A A A
Resistencia al fuego Alta resistencia A C A
Aislamiento térmico No requiere B C A
Aislamiento eléctrico Altas proplgdades de A C B
aislamiento
Costo Bajo Costo A C C

De acuerdo al anélisis efectuado en la Tabla 6, se determina que tanto la fibra de
vidrio como la aramida ofrecen mejores propiedades para la funcién que va a
ejecutar el carenado aerodinamico. Sin embargo como se establecié en el capitulo
anterior la Federal Aviation Administration (2016), el punto de inflexion al
momento de seleccionar a la fibra de vidrio es relativo al costo, siendo la fibra

de vidrio mucho mas econdmica que la de carbono.

Por tanto la fibra a ser empleada como uno de los componentes de los materiales
compuestos es la de vidrio (Anexo A). Asi mismo de acuerdo a Abaris (2012) se
determina que la designacion mas idonea para empleo aeronautico es la E, la cual
tiene un alto valor de aislamiento eléctrico, lo cual evitard que se evite la

generacion de corrientes inducidas por el rozamiento con el aire. (p. 47)

Seleccion de la Matriz

Como se expuso en el capitulo anterior las matrices termoestables se han venido
utilizando méas que las termoplasticas en la industria actual por razones de
rentabilidad, su excelente fluidez facilita la penetracién de la resina y el mojado
del material de refuerzo.

Segin McCauley (2015) se han establecido parametros de seleccion para la
fabricacion de partes aeronauticas, las cuales se detallan en la Tabla 7, de igual
manera como se realizo en la seleccion de las fibras se gradua desde el valor A,
que indica un comportamiento bueno de la fibra frente a ese parametro, al valor

C indicador de que es malo.



Tabla 7
Seleccion de la matriz
JUSTIFICACION
PROPIEDAD / REQUERIDA TERMOESTABLES | TERMOPLATICO
PARAMETRO
PARA EL
CARENADO
Densidad Bajo peso B
% Absorcion . .
Humedad Bajo porcentaje A B
Resistencia a la Alta resistencia a la A B
compresion variacion de presiones
Temperatqra de Menor temperatura A B
procesamiento
Resistencia a la .
fatiga No requiere B A
Costo Bajo costo A B
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De acuerdo al analisis efectuado, se determina que la matriz termoestable ofrece

mejores propiedades para la funcion que va a ejecutar el carenado aerodindmico.

Se debe considerar también que segun la Federal Aviation Administration

(2016), dentro de los termoestables se encuentra las resinas epoxicas (Anexo B)

y las resinas de poliéster, teniendo como ventajas las epdxicas por su facil

procesamiento, excelente adhesion y una baja contraccion. (p7-7)

Ya establecidos los materiales que seran empleados se procede al analisis CAE.

Se ha determinado que el Software adecuado es Ansys, por tal razon se realizé

la exportacion del carenado aerodinamico realizado en Solidworks al software

mencionado, tal como se visualiza en la Figura 23.
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Fig. 23 Disefio CAD exportado a Ansys
Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

Para realizar el analisis del carenado aerodinamico, primeramente se deben
adaptar las condiciones a las cuales va estar expuesto el componente, ante lo cual
se debe configurar el componente, esto fue determinado en los parametros de
disefio en base a lo establecido Gudmunddson (2014, p. 345), quien menciona
que el angulo de ataque debe estar comprendido entre 0 grados y 14 grados, en
razon que en tal posicion la aeronave alcanza su sustentacion. Para lo cual se
define el eje de inclinacion del componente, tal como se visualiza en la Figura
24.
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Fig. 24 Seleccion eje de inclinacion

Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

Como se puede visualizar en la Figura 25 todo el ensamble gir6 7 grados.
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Fig. 25 Inclinacion del ensamble 7 grados

Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

Para realizar el andlisis aerodindmico, Prakash (2017) establece un entorno
simétrico el cual sera conformado por un volumen de control que simula el aire,
para esto debe haber una distancia suficiente entre las paredes del entorno y el

carenado, a fin de evitar rozamiento (p.86)
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Se realiza la operacion croquis en el plano ZY y posteriormente el proceso de

extrusion, tal como se visualiza en la Figura 26
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Fig. 26 Croquizado y extrusion del flujo para el carenado

Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

Determinadas las superficies a ser analizadas, que en este caso seran el carenado
aerodinamico y el flujo de aire, también se debe establecer los parametros a los

cuales sera expuesto el carenado aerodindmico, esto se encuentra detallado en la

Tabla 8.

Tabla 8
Requerimientos de rendimiento
REQUERMIENTOS DE RENDIMIENTO
PARAMETRO VALOR JUSTIFICATIVO
. . Establecido por el manual de
Velocidad méaxima (m/s) 120 fabricante aeronave
Velocidad crucero (mis) 80 Estal;leci_do por el manual de
abricante aeronave
REQUERIMIENTOS AERODINAMICOS
AR 0.2 Pardmetro de disefio — Tabla 5
Espesor del perfil (mm.) 270 Parametro de disefio — Tabla 5
Area del rea (m?) 0.17 Parametro de disefio — Tabla 5
Ancho (mm.) 140 Parametro de disefio — Tabla 5
Cuerda (mm.) 700 Parametro de disefio — Tabla 5
Material Composite-Fiber Glass Material seleccionado
REQUERIMIENTOS ENTORNO - VOLUMEN DE CONTROL
Velocidad aire (m/s) 25 Datos Salinas-Ecuador
Temperatura del aire (°K) 288.16 Datos Salinas-Ecuador
Densidad aire (kg/cm3) 1.225 Datos Salinas-Ecuador
Nro. Reynolds 50000 Datos Salinas-Ecuador
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Establecidos los parametros tanto del carenado y del aire, se debe seleccionar el
tipo de mallado idoneo para un componente aeronautico, segun la NASA (1998)
un mallado hexaédrico tiene mejores resultados que uno tetraédrico, esto se debe
a que el mallado hexaédrico subdivide repetidamente aniso trépicamente sin
deterioracion la calidad de los elementos. Asi mismo analizado desde el punto de
vista computacional un mallado hexaédrico ocupa la mitad de almacenamiento y

se ejecuta al doble de velocidad consiguiendo la misma distribucion de vértices.
(p. 15)

Por otro lado, Guillen (2016) establece que la calidad de la malla para un
componente aeronautico debe ser menor a 0,25, representado en la Tabla 9 (p.
A7)

Tabla 9
Calidad de la malla
Skewness Cell Quality
1 degenerate
0.9-<1 bad (sliver)
0.75-0.9 poor
0.5-0.75 fair
0.25-0.5 good
=0-0.25 excellent
0 equilateral

Fuente: (Ansys Help, 2017)
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Fig. 27 Mallado carenado y flujo de aire
Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

Establecidas todas las propiedades de la malla se procedi6 a generar, tal como se
visualiza en la Figura 27, con la cual se obtuvo una discretizacion del volumen
de control. Posterior se debe realizar una convergencia de mallas, a fin de
determinar el mallado que permitira obtener una solucién méas exacta. Para ello
se fue modificando el tamarfio de los elementos (Element Size) del mallado y con
ello simular los valores que se desean encontrar, determinando que el tamario de
los elementos de 0,01m es cuando el mallado permitira obtener valores tendientes

a la exactitud.

Tabla 10
Convergencia de malla
Ord. Element Size Nodos Elementos Vmax. Pmin.
(m) (m/seg) (Pa)
1 0,1 9131 28122 301,46 56756
2 0,05 31581 43499 204,15 52768
3 0,03 118014 104636 151,64 47023
4 0,02 373407 289802 99,59 43980
5 0,018 513734 391074 94,12 36267
6 0,016 724723 545676 89,13 31986
7 0,014 875834 656374 83,12 26749
8 0,012 1467590 1540987 80,56 10823
9 0,010 2914734 2158926 80,15 10570
10 0,008 3276035 2803765 80,12 10407
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En el esquema del proyecto se selecciona Setup para visualizar los resultados,
uno de los resultados que se puede visualizar en la Figura 28 es la velocidad de
las lineas de flujo, donde la mayor velocidad en el carenado es de

aproximadamente Vmax = 80™/s y la Vmin = 25™/,. Asi mismo puede

determinarse los vortices que se generan en la parte posterior del carenado.

Fig. 28 Velocidades del flujo en el carenado
Fuente: (Elaboracion propia, 2017)
Otro de los resultados que se puede visualizar en la Figura 29 son las zonas de
presion en el carenado aerodinamico, donde la mayor presion en el carenado es
de aproximadamente Pmax = 42590 Pa y la Pmin = 10570 Pa. Asi mismo
puede determinarse que la zona de mayor presion va a ser en la parte delantera
del carenado, esto se debe principalmente a que en este lugar es en donde el aire

impacta inicialmente.

Fig. 29 Zonas de presion en el carenado
Fuente: (Elaboracion propia, 2017)
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Otro de los resultados que se puede visualizar en la Figura 30 son las magnitudes
de vorticidad, donde las magnitudes en el neumatico oscilan aproximadamente
Vort max = 800000 [1/s] y la Vortmin =0 [1/s]. Asi mismo puede
determinarse el coeficiente de arrastre que se producen durante la simulacion, el

valor de Cd max = 0,15

100405
0.00e+00

04 03 02 01 01 02 03 04

0
Position (m)

ANSYS Fluent 145G

Fig. 30 Magnitud de vorticidad y resistencia de arrastre Cd del carenado

Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

En base a los parametros obtenidos, se precedié a comparar y analizar con
simulaciones ejecutadas por investigadores aeronauticos. Segun Prakash (2017)
y Ahmed (2013) durante la simulacion de perfiles alares analizados se obtuvieron

los resultados representados en la Tabla 11.
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Tabla 11
Magnitudes parametros analizados carenados

Resultados Obtenidos

Analisis Ahmed

Analisis Prakash

Contornos de Presion

Presion Méaxima: 42590 Pa
Presiéon Minima: -6415 Pa

|

[
n o b s o

z—.‘-_--

-

>

—— -

Presion Méaxima: 42300 Pa
Presiéon Minima: -15800 Pa

T
-

At
Aot
40504 4
4380 (]
451l v

Al

Presion Méaxima: 21800 Pa
Presiéon Minima: -4900 Pa

Contornos de Velocidad

ol

Velocidad Maxima: 100 (m/s
Velocidad Minima: 25 (m/s)

—— =

Velocidad Maxima: 175 (m/s)
Velocidad Minima: 15 (m/s)

G
-

Velocidad Maxima: 259 (m/s)
Velocidad Minima: 19 (m/s)

Como puede evidenciarse en la tabla anterior, los valores obtenidos no son

exactamente iguales, eso debe a que para cada analisis realizado durante la

investigacion de los diferentes autores fue determinado bajo parametros

especificos de cada investigador; sin embargo la tendencia de los datos obtenidos

reflejan una clara similitud.

En el contorno de presion se evidencia que el punto maximo de presion va a ser

en el borde de ataque del perfil alar o en nuestro caso el carenado aerodinamico,

asi mismo va existir una disminucién en la presion hasta llegar al borde de salida

del perfil. En las lineas de corriente de velocidad se evidencia que la velocidad
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maxima esta en la parte superior del perfil alar y que de igual manera la velocidad
va tender a decrecer su magnitud hasta llegar al borde de salida, en donde la
velocidad es minima. Esto de igual manera corrobora los datos obtenidos en la

simulacion con el software JavaFoil presentados en la Figura 12.

En base a los datos obtenidos y la comparacion con modelos ya investigados, se
puede determinar que el analisis aerodinamico ejecutado en el carenado cumple

con las caracteristicas de un perfil alar aerodindmico.

Para poder realizar el analisis aerodinamico del neumatico, es necesario
establecer el area del flujo, que en este caso es el aire al cual estara expuesto el
componente, por tanto se realizara el procedimiento seguin Prakash (2017), el
cual se empled con el carenado. Para ello se realiza la operacion croquis en el
plano ZY y posteriormente el proceso de extrusién, tal como se visualiza en la

Figura 31

@ A Geomety - Desipnvodeler
Fle Creste Concept Tooks View Help
AdE o« [ st [ B RRDA o (K8 SEAQAQETAQE [+ N
W W Lo fiv fv fo S A7
Wane v h | swetow ~ 29 | Guente @@share Topokogy [Panameters
Botrude goRevole QpSweep §Sinich  WThinSuface QBlend v § Chamier @ Siice
@ oint ) Conversion

e

Graphics

T

00 0o 1000,00 ()

25000 75000

Fig. 31 Croquizado y extrusion del flujo para el neumatico

Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

Determinadas las superficies a ser analizadas, que en este caso seran el neumatico
y el flujo de aire, se procede a realizar la operacion de mallado, considerando el
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mismo criterio de método hexaédrico empleado anteriormente en el carenado, tal

como se visualiza en la Figura 32.
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Fig.32 Mallado del neumaético y flujo de aire
Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

En el esquema del proyecto se selecciona Setup para visualizar los resultados,
uno de los resultados que se puede visualizar en la Figura 33 es la velocidad de
las lineas de flujo, donde la mayor velocidad en el neumatico es de

aproximadamente Vmax = 50™/s y la Vmin = 10™/,. Asi mismo puede

determinarse los vortices que se generan en la parte posterior del carenado.

Fig. 33 Velocidades del flujo en el neumatico
Fuente: (Elaboracion propia, 2017)
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Otro de los resultados que se puede visualizar en la Figura 34 son las zonas de
presion en el neumaético, donde la mayor presion en el carenado es de
aproximadamente Pmax = 9135 Pa y la Pmin = 0 Pa. Asi mismo puede
determinarse que la zona de mayor presion va a ser en la parte delantera del

neumatico, esto se debe principalmente a que en este lugar es en donde el aire

impacta inicialmente.

Fig. 34 Zonas de presion en el neumatico

Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

Otro de los resultados que se puede visualizar en la Figura 35 son las magnitudes
de vorticidad, donde las magnitudes en el neumatico oscilan aproximadamente
Vort max = 900000 [1/s] y la Vortmin=0][1/s]. Asi mismo puede
determinarse el coeficiente de arrastre que se producen durante la simulacion, el

valor de Cd max = 6

Fig. 35 Magnitud de vorticidad y resistencia de arrastre Cd del neumatico

Fuente: (Elaboracion propia, 2017)
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3.4 EQUIPOS Y HERRAMIENTAS PARA EL MECANIZADO

3.4.1 CONTROL NUMERICO COMPUTARIZADO

Para esta manufactura se emple6 el Centro de Mecanizado Vertical Haas VF2
(Anexo C), representado en la Figura 36 el mismo que se encuentra en el Centro
de Investigacion y Desarrollo de la Fuerza Aeérea, las caracteristicas principales

son las siguientes:

Centro de mecanizado vertical; 30" x 16" x 20" (762 x 406 x 508 mm)
Cono ISO 40

Accionamiento vectorial de 30 hp (22,4 kW)

Velocidad del husillo 8.100 rpm

Cambiador de herramientas automatico de 20 estaciones de tipo carrusel
Avances rapidos de 1.000 pulg./min. (25,4 m/min.)

—
Lo pud S Puerto USB
& .o" @ S '. . Ejecutar/Configurar
Bloguso de s memoda j Interruptor de modo
Boton de espera a ejecutar — Lo === | ™ meruptor de la Luz de
Tire para =3 ki Trabajo (GFI Protegido)
bloquear Detalle A SN
Posicion ©n el lugar (Aigunas funcionales son opcionales) jo
Control de volante //
Sujetapapeles

{(Vea Detalle A)

Cambiador de \ Manual del
herramientas — operador y
de montaje 3 - 7 Daro:m doel
1 |ateral (SMTC) A\\~ / \ conyt
Tirar hacla amiba® t 1)\ “) Timbre \
* Excepto en maquinas = jm“] ) | Sopore d;’:a
exportadas . ppyee—rt E- : palanca de!
Ventana ~ N>\ |l : : - tomo de banco
1 f ——Control colgante
Nombre y opciones ,.l“‘
delamiquna —
Tomillo do banco para —_{ | =
sostenar hamamienta (| \ ~ Pistola de aire
\:"’ comprimido
Conductode — ~ =
las virutas X~ Puerta del operador (2
S \ | Boton liberador de
T - \[}" herramienta
/4 ~. ¥ /
/
/
! Conjunto
y— “opcional del
Conjunto del < maiguane
Cesta de deposito del 2 - progamablo
virutas refrigerante o
Husilio Boquilias de refrigerante

Vista girada 90° CW

Fig. 36 Centro de Mecanizado Vertical Haas VF2
Fuente: (Mendieta, 2013)
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Considerando que el material con el cual se fabricaran los careados
aerodinamicos serd con composites, que comprende la fibra de vidrio y la resina
epoxica. Se debe ahora determinar material con el cual se fabricaran los moldes,
para ello se desarroll6 la Tabla 12 comparativa, a fin de determinar el material
idoneo.

Tabla 12

Comparacion del material para el molde
Justificacion

Propledad/ para el Aluminio | Madera Plastico
Parametro

carenado
Mecanizado Facil d € C A

mecanizar

Costo Bajo costo C
Desgaste Bajo desgaste A

A
C

os]ivy)

En base a la Tabla anterior, se ha seleccionado a la madera como el material con
el cual se va a realizar el molde para los carenados aerodinamicos, considerando
que los moldes se emplearan por una ocasién. Por otro lado en grandes empresas
del sector aeronautico los moldes o también conocidos como “tools” estan
incursionando en nuevos materiales para la elaboracion de los moldes,
principalmente que tengan un bajo coeficiente de expansion térmica. (Lee
Aerospace, 2016)

3.4.2 SELECCION DE HERRAMIENTAS DE CORTE Y SUJECION

Se determind las velocidades, avances y tiempos en cada operacion. Asi mismo
se han seleccionado las herramientas de corte y sujecion que seran empleadas en

cada operacion.



49

Planeado
Fresa: Coromill 345-063Q22-13HX

N e DCON = 22mm.
DC =63 mm
Lf = 45mm.
DCX =77,08mm.
APMX=6mm.
|
Fig. 37 Medidas fresa de planeado
Fuente: (SANDVIK, 2017)
Velocidad de Corte
ve=H-—1°0 ‘E’;’ D (sFm) g A ) Revoasdones mazimas e huski]
TC * 0,2 pieS * 8100 pies
Ve = - = 43807/ [2]
Avance por diente
vi fz (PT) : Avance por diente 2 : NUmero Insero
fz=—— (IPT) VI (pigaimin) - Avance oe mesa por min.
Z*n n (min®) - Revolucionss maximas del husiio (Avance por Revolucion fr=z X 12)
1000 I
_ _ pulg
fz-6*8100—0,02( /diente) [3]
Avance de la mesa
vi =fz+z+n (plgs/min) :mr) ; i::;:;mwmi - NUmen Inserto
n (min?) . Revoluciones maximas de! husilo
_ _ plg
VE=0,01+6+8100 = 1000 (P'9/, . ) [4]

Desbaste Inicial
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Fresa: Coromill RA200-060J25.4-20L

DCON - DCON = 25,4mm.
. i DC = 60mm
418 Lf = 50 mm.
- : _ DCX = 80 mm.
R — APMX= 10 mm.

RMPX= 7 grados

Fig. 38 Medidas fresa de desbaste inicial
Fuente: (SANDVIK, 2017)

Velocidad de Corte

— - m+Di-n SEM we (SFM) : Velocidad de Corte D (plga) - Didmetro del Cortador
12 ( ) = (314) P n {min): Revoluciones maximas oel husiiig]

 * 0,197 pies * 8100 pies
Ve = - = 4177/
Avance por diente
v fz (IPT) : Avance por diente Z - NUmero Insero
fz= (IPT) VT (pigaimin) - Avance ge mesa por min.
Z+*n n {min®) - Revolucionss maximas del husiio (Avance por Revolucion =2 X 2)
1000 l
_ — putg
fz = 4 %8100 0,03( /diente)
Avance de la mesa
vi =fz+z+n (plgs/min) :(l"l’) ; fﬁvﬁ;";«‘.'u”mz - NUmerD Insero
n (min?) : Revoluciones maximas del husilo

Vf=0,03 x4 *8100 = 972 (plg/mm)

Desbaste Final
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Fresa: Coromill RA200-068J25.4-12L

DCON - DCON = 25,4mm.
T | [eewxerw , ; DC = 68 mm
4 J ‘ Lf = 50 mm.
B Py _ DCX = 80 mm.
e — APMX= 6mm.

RMPX= 3,5 grados

Fig. 39 Medidas fresa de desbaste final
Fuente: (SANDVIK, 2017)

Velocidad de Corte

ve = w+D1sn SEM ve (SFM) - Velocidad de Corte D (pigs) - Didmetro del Cortador
12 { ) = B4) P n (min): Revouciones maximas el husii|

m* 0,22 pies * 8100 pies
Ve = - = 4728/ .
Avance por diente
v fz (IPT) : Avance por diente Z - NUmero Insero
fz= (IPT) VI (pigeimin) - Avance de mesa por min.
Z+*n n (min®) - Revolucionss maximas del husiio (Avance por Revolucion fr=z X 1z)
1000 l
_ _ putg
fz = 4 %8100 0,03( /diente)
Avance de la mesa
vi =fz+z+n (plgs/min) g(wr) i Yo ;";«‘.'u”mz - NUmen Inserto
n (min?) : Revoluciones maximas del husilo

Vf=0,03 x4 *8100 = 972 (plg/min)



Acabado

Fresa: Coromill RA216F-19025C-115
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DCON = 25,4 mm.
Lf =190,52 mm.
DCX = 19,05mm.
Lu=62,48 mm.
APMX= 2,8 mm.
RMPX= 85 grados

Fig. 40 Medidas fresa de acabado
Fuente: (SANDVIK, 2017)

Velocidad de Corte

vem KoLl o) | e e s ou
 * 0,006 pies * 8100 pies
ve= 12 = 12717 nin
Avance por diente
vi fz (IPT) : Avance por diente 2 2 NUmero Insero
fz= (IPT) VI (pigeimin) - Avance oe mesa por min.
z+n n imin®) - Revolucionss maximas del huslio (Avanos por Revolucion fr=z X fz)
1000 l
— — putg
Z=71+8100 0,12( /diente)

Avance de la mesa

vi =fz+z+n(plgs/min) 2 (IPT) . Avance por dents

n (min?)

I (pigaimin) : Avance de mesa por min.

Z  NUmeo Inseno

: Revoluciones maximas del husilo

VE=0,12 18100 = 1000 °Y9/ . )




Tabla 13
Hoja de procesos de manufactura
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HOJA DE PROCESOS

Nombre del proceso: Fresado

Revisa: Ing. Fausto Acuia

HOJAN® 1de 1

Autoriza: Ing. Fausto Acufia

RESPONSABLE: Ing. Juan Brazalez R.

DEPARTAMENTO: Energia y Mecdnica

Longitud: 800 mm
Altura: 400 mm
Profundidad: 300 mm

OPERACIONES

OPERACION PARAMETROS

HERRAMIENTAS

CROQUIS DE OPERACION

Vc= 438 piesnin
Az= 0,02 pulgdiente
Z= 6 filos
Profundidad = 1 mm
@ =63 mm

PLANEAR

FRESA PARA PLANEAR
Coromill 345-063Q22-13HX
Paralela a la cara superior

SUJETADOR CONO
PORTAHERRAMIENTAS
ISO BT40-ER32-1000

o )

Vc= 417 piesfin
Az= 0,03 pulgdiente
Z= 4 filos
Profundidad = 1 mm
@ =60 mm

DESBASTE
INICIAL

FRESA PARA DESBASTAR
Coromill RA200-060J25.4-20L
Paralela a la cara superior

SUJETADOR CONO
PORTAHERRAMIENTAS
ISO BT40-ER32-1000

Vc=472,8 piesfnin
Az=0.1 mm/z
Z= 6 filos
Profundidad = 1 mm
@ =68 mm

DESBASTE
FINAL

FRESA PARA DESBASTAR
Coromill RA200-068J25.4-12L
Paralela a la cara superior

SUJETADOR CONO
PORTAHERRAMIENTAS
ISO BT40-ER32-1000

Vc= 12,71 pies/min

Az= 0,12 pulgdiente

ACABADO Z=1filo

Profundidad = 0.5 mm
@ =19,05 mm

FRESA PARA ACABADO
Coromill RA216F-19025C-
115Paralela a la cara superior

SUJETADOR CONO
PORTAHERRAMIENTAS
ISO BT40-ER32-1000

En la Tabla 13 se resume todo el proceso de manufactura de los moldes a

desarrollarse, para lo cual debe considerarse estrictamente todas las velocidades,

herramientas y operaciones que se configuren en SolidCam.
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3.4.3 SIMULACION DE LAS OPERACIONES MEDIANTE SOFTWARE
CAM

La simulacion del mecanizado se lo ejecutard en SolidCam, para lo cual se
importa la cavidad que se desarrollé en SolidWorks. Luego de haber importado
el archivo se deben definir el centro de coordenadas para el molde, tal como se

visualiza en la Figura 41

v | Tsomésica

Fig. 41 Configuracion sistema de coordenadas del molde
Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

Ya determinado el centro de coordenadas, se debe definir el stock, que en este caso es
todo el material que fue importado, por defecto SolidCam lo detecta automéaticamente.
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Fig. 42 Definicion del stock para el molde

Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

Se debe definir las herramientas que se van emplear durante el proceso, para ello
se emplea la hoja de procesos desarrollada anteriormente, ingresando el tipo de
fresa para cada proceso, con sus respectivas especificaciones, tales como
velocidad de corte, avance por diente, diametros y longitudes, tal como se
visualiza en la Figura 43. Asi mismo es importante seleccionar el holder correcto

para cada fresa.
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Fig. 43 Definicion de las herramientas-fresas a emplearse
Fuente: (Elaboracion propia, 2017)



56

Ya cargadas las fresas a emplearse, se establecen los procesos que se ejecutaran,
de igual manera empleamos la hoja de procesos y se ingresa los parametros de

avance, forma de avance y limites, tal como se muestra en la Figura 44.

2 . .
PSsoupworks »| D -B-E-8-9 ' & - MOLDE DOWN.SLDASM *
"""""""""""""" PERME U -v-0@- O

@ - —
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& @ CoordSys Manager
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N ?@?Eﬁ;ﬁ:ﬁ;‘u’ck Technology Operation name TempLate
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) » =

H ] Tool Target geometry
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Ty £ ¥ @ PLANEADO ...T1 (1)

oy 2L
= . @ target ; 1S Motion co
@ & AUTO_target_Box_Home_1 + M
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‘@) AUTO_target_Box_Home_1
[ ¥ @B DESBASTE INICIAL ...T2 (2) [Facet tolerance
@ target
P AUTO_target_Box_Home_1 Facet tolerance 0.01
‘@) AUTO_target_Box_Home_1
[ ¥ @ DESBASTE FINAL ...T3 (3) Micr
target
‘@) AUTO_target_Box_Home_1
@) AUTO_target_Box_Home_1 Apply fillets
[=R=E YACABADO ...T4 (4 =
@ target T ]
‘@) AUTO_target_Box_Home_L (]
‘@ AUTO_target_Box_Home_L
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dg e s wwm & a

Fig. 44 Definicion de los procesos de manufactura

Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

Finalmente determinadas las herramientas y los procesos a ejecutarse, se realiza
la simulacién del mecanizado, tal como se muestra en la Figura 45, a fin de
garantizar que se obtenga el molde deseado. Posteriormente se genera el codigo

G del mecanizado, a fin de ser utilizado posteriormente en el CNC.
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Fig. 45 Simulacién del mecanizado en SolidCam
Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

3.4.4 MANUFACTURA DEL MOLDE

Realizada la simulacion en SolidCam, se procede a generar el cédigo G, el cual
es necesario aplicarle en el CNC. Instalado el bloque de madera en la mesa, se
procede a colocar las herramientas en el carrusel, se determina el cero pieza en
el bloque, compensamos en el eje z para cada herramienta y finalmente cargamos
el programa en el CNC. De acuerdo a la simulacion el tiempo estimado fue de 5
horas, sin embargo durante el proceso se realizd la supervision del mismo,

finalizando en 8 horas aproximadamente, tal como se visualiza en la Figura 46.

Fig. 46 Proceso de manufactura del molde en el CNC

Fuente: (Centro de Investigacion y Desarrollo FAE, 2017)
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PROCESO DE MANUFACTURA DE LOS CARENADOS “FAIRINGS”
CON MATERIALES COMPUESTOS

Considerando que el molde manufacturado es de tipo cavidad, se tomé la
decision de realizar el proceso de moldeo al vacio, este proceso requiere de
materiales y equipos especiales, los cuales se pueden visualizar en la Figura 47.

To Vacuum Pump To Vacuum Gauge

T Breather/Absorption
Fabric
Vacuum

Bagging Film | | | |

Peel Ply
Sealant
Tape -

Release Film /

(Perforated) Release Coated Laminate

Mould

Fig. 47 Proceso de moldeo por vacio
Fuente: (Dorworth, 2009, p. 84)

La técnica de moldeo por vacio consiste en aplicar presion sobre el laminado
durante su ciclo de curado. Esto permite conseguir materiales compuestos con
mejores propiedades fisicas y mecanicas. Al realizarle el vacio al laminado, se
consigue remover el aire atrapado entre capas, compactarlas, evitar cambios de
orientacion del laminado durante el curado, reducir la humedad y optimizar el

contenido de matriz en el material compuesto. (Abaris, 2009, p. 75)

Los materiales que se emplean son los siguientes:

Tejidos pelables (peel-plies): Es el primer tejido que se coloca después de la
ultima capa del laminado. Este elemento facilita la extraccion de los materiales
fungibles del laminado. Poseen un hilo de diferente color para poder identificarlo

sobre la pieza una vez curada.
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Films separadores y films sangradores desmoldeantes: Los films separadores
son utilizados para separar el laminado del resto de materiales del proceso de
vacio. Los films sangradores son los mismos films separadores pero perforados
siguiendo un patrén establecido, que permiten salir al exceso de resina existente

en el laminado.

Manta de absorcion/aireacion: Son tejidos sintéticos no entramados,
constituidos de fibras de poliésteres reciclados que permiten circular el aire
atrapado por todo el interior de la bolsa hacia algun orificio de salida y actla
como absorbente del exceso de resinas que emana por accion de la presion de

compactacion.

Film de nylon para bolsa de vacio: Los films de bolsa de vacio son los
encargados de sellar todo el laminado, incluido el resto de fungibles
anteriormente mencionados. Una vez sellados se realiza el vacio en el interior de

la membrana creada sobre el laminado.

Masillas de cierre (tacky-tape): Se utilizan para sellar el molde y la bolsa de

vacio.

Segu Dorworth (2009) para realizar la mezcla de la resina con el endurecedor, la
relacién es por cada 100 gramos de resina 25 gramos de endurecedor, esta

relacién viene dada en la hoja técnica de este material. (p. 81)

Se realizan cortes de la fibra de vidrio de acuerdo al molde y se le moja
completamente con la mezcla de la resina tal como se muestra en la Figura 48,
esta mezcla se la hace con una paleta plana, con la finalidad que la resina bafie

completamente la fibra de vidrio. (Dorwort, 2009, p. 93)
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Fig. 48 Mezcla de la resina epoxica con la fibra de vidrio

Fuente: (Centro de Investigacion y Desarrollo FAE, 2017)

Los pedazos de material compuesto se los coloca en el molde, adaptandole a la
cavidad, es necesario verificar que cubra todo el molde, este proceso de laminado
se lo realiza con 6 cortes de fibra de vidrio, posteriormente se coloca los peel
plies, este material permitird extraer el material fungible que se va colocando,
esto se representa en la Figura 49. Encima de los peel plies se coloca la manta de

aireacion, la cual absorbera la resina sobrante. (Gardiner, 2012, p. 94)
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Fig. 49 Proceso de laminado, colocacion peel plies y manta de aireacién

Fuente: (Centro de Investigacion y Desarrollo FAE, 2017)

Para finalizar el proceso de laminado, el molde es impermeabilizado en una bolsa
de vacio, para posteriormente colocar los adaptadores del manémetro y de la
bomba de vacio, tal como se muestra en la Figura 50. El proceso de curado a fin
de obtener un 6ptimo resultado es de 24 horas, para obtener los carenados se
retira cuidadosamente tanto la manta de aireacién como los peel plies. (Mellema,
2012, p. 95)
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Fig. 50 Proceso de curado y desmolde de los carenados

Fuente: (Centro de Investigacion y Desarrollo FAE, 2017)
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PROCESO DE PINTURA Y ACABADO

De acuerdo a la Federal Aviation Administration (2017) se realiza el proceso de
pintura por el método de spray con pistola en el carenado dinamico, referido
proceso permite uniformidad de capas, tal como se representa en la Figura 51 (p.
8-11)

Previo a la pintura se debe realizar el proceso de lijado y corregir imperfecciones
o irregularidades por producto de la manufactura, para ello se empled la lija de
grano 320, posterior se aplica una capa de primer PT-500, el cual es un adherente

para la pintura que se aplicara.

La pintura seleccionada es de tipo poliuretano, la cual tiene mejores propiedades
de recubrimiento, cambios bruscos de temperatura, la friccién provocada por el
aire a alta velocidad, resistencia a la abrasion, manchas y a los productos
quimicos como el Sky-Drol; tiene un alto grado de resistencia natural al efecto

dafino de los rayos UV del sol, su tiempo de secado es de 12 horas.

4 .

Fig. 51 Proceso de pintura del carenado

Fuente: (Centro de Investigacion y Desarrollo FAE, 2017)

Finalmente para el acabado se puso dos capas de barniz EV-400 que permite la
hermeticidad y la impermeabilidad del componente, asi mismo ayudara a reducir
la resistencia aerodindmica. Este acabado lo que permite es que las
imperfecciones que no son detectables sean corregidas y con esto la resistencia
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aerodindmica no se vea afectada. La Figura 52 muestra la afectacion de la

velocidad en funcién de las imperfecciones superficiales.
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Fig. 52 Velocidad maxima (variacion) en funcion de la rugosidad de la superficie alar

Fuente: (LIl Map, 2010)
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ANALISIS DE RESULTADOS

4.1 ANALISIS TEORICO

4.1.1 CONTORNOS DE PRESION Y CONTORNOS DE VELOCIDAD

Después de realizar la simulacion en el software Ansys, es necesario realizar el
analisis de los resultados obtenidos y verificar la conveniencia desde el punto de
vista de ingenieria la implementacion de los componentes aerodinamicos en las

avionetas Diamond DAZ20.

Para ello se realizo la Tabla 14 en las dos condiciones planteadas, es decir con el
carenado y sin el carenado, determinandose que empleando el carenado
aerodindmico se alcanza una velocidad mayor, a diferencia que solamente usar
el neumatico. Con respecto a los contornos de presion, cuando se emplea los
careados va existir una mayor presion, esto en razon que el area de impacto
inicial es menor que si se empleara el neumatico. Esta consideracion es
importante al momento de manufacturar, en vista que deberia fabricarse el
carenado reforzando la zona del borde de ataque, por otro lado la distribucion de
la presion empleando el carenado se disipa a lo largo del mismo hasta el borde
de salida, mientras que solo con el neumatico la presion afecta casi de manera

uniforme a todo el neumatico.

Tabla 14
Magnitudes de pardmetros analizados
Parédmetro Magnitud Méxima Magnitud Minima
Analizado Con carenado | Sin carenado | Con carenado | Sin carenado
Velocidad (m/s) 80 50 25 10
Presion (Pa) 42590 9135 10570 -9757
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41 COEFICIENTES DE ARRASTRE Y VIBRACION

Se realizé el analisis de las magnitudes de vorticidad y del coeficiente de arrastre

(Cd) en el carenado aerodinamico y solamente con el neumatico.

Fig. 53 Coeficientes de arrastres del carenado y del neumatico
Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

Cdrag max con carenado = 0,15

_ 2Fd

cd =
pv2A

Donde:
Fd es la fuerza de arrastre, que es por definicién la componente de la fuerza en
la direccién de la velocidad del flujo

P es la densidad del fluido (Tabla 8)
V es la rapidez del objeto relativa al fluido (Anexo D)

A es el area de referencia



Cdeprvied 0155159/ 1 (50M/5)2 «0,03m?

F
d 2 2

Fd =5,625 N

Cdrag maxsin carenado = 6

Cd*p*vixA 6% 1Kg/m3 * (50M/5)? % 0,017m?

Fd

Fd = 255N

P = lim Y = lim F 2 — F
O = lim = = im F 72 =Fxv

P(t) = F »v = 5,625N « 50 ™/g = 0,28 W
P(t) = F v = 255N * 50 ™/¢ = 12,75 KW

AP(t) =P, — P, =12,75-0,28 = 12,47 KW = 16HP
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De acuerdo al andlisis realizado, el implemento de los carenados aerodinamicos

permite que la planta motriz de la aeronave optimice 16 HP de potencia de los 128

HP que tiene disponible.
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Fig. 54 Magnitudes de vorticidad del carenado y del neumatico
Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

La magnitud de vorticidad se encuentra definida como el campo vectorial por el

rotacional del campo de velocidades, dado por la siguiente ecuacion:
w=VXu=2nrug = 24

La presencia de vorticidad en un fluido siempre implica la rotacion de las
particulas fluidas, acompafiada o no de alguna deformacion transversal. En un
fluido real su existencia estd intimamente ligada a las tensiones tangenciales.

También se la define como dos veces la velocidad angular de su eje, el resultado

obtenido con el carenado es de w = 8+ 105[1/se4] = 800KHz , y sin el

carenado w =1 * 106[1/Seg] = 1000KHz, como se visualiza en la Figura 54,

considerando los valores obtenidos, se concluye que existe menor velocidad
circular y frecuencia cuando se emplean los carenados aerodindmicos. Esto se
encuentra ligado a la turbulencia, es decir sin los carenados existe cambios
espacio-temporales rapidos de presion y velocidad. Ratificando lo establecido en
el reporte 518 de la NACA.
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4.2 ANALISIS PRACTICO

Para realizar un estudio practico y comprobar la teoria analizada en el software
Ansys, se empled un tanel de viento, el cual se muestra en la Figura 55, que se
encuentra en el INAMHI (Instituto Nacional de Meteorologia e Hidrologia). Segun
Benalcazar (2015) el tunel antes mencionado tiene las siguientes caracteristicas

técnicas:

e Tipo cerrado

e Diametro de la seleccion de pruebas de 500 mm. y lago 1200mm.
o Velocidades variables

e Velocidad de operacién de hasta 70 m/s a 1650 rpm.

e Uniformidad de flujo, direccionadores circulares

e Niveles de turbulencia menor al 2%

e Niveles de ruido menores a 115 dB.

Fig. 55 Tunel de viento cerrado
Fuente: (INAMHI, 2017)

Durante el desarrollo practico se va a determinar las diferentes velocidades que se
generan en el carenado aerodindmico y cuando solo se encuentra el neumatico,

para esto Benalcazar (2015) establece que se debe emplear un anemémetro de hilo
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caliente, el mismo que consiste en un filamento calentado que queda expuesto al
paso de un flujo, tal como se muestra en la Figura 56. Este filamento esta conectado
a un circuito eléctrico que es capaz de monitorear las variaciones de resistencia

eléctrica por la accion del flujo. (p. 10)

o

/

j— .
"
€

Fig. 56 Anemometro de hilo caliente
Fuente: (INAMHI, 2017)

Para obtener los datos durante la investigacion practica se emple6 el software Four
Channels Anemomaster, el cual generara valores de velocidad a un intervalo de 1
segundo en los diferentes ensayos y los exportara a un archivo Excel para su

analisis.

Antes de iniciar las diferentes simulaciones, se deben configurar los parametros
del aire, para ello se establecié los siguientes valores, que se muestran en la Tabla
15:

Tabla 15
Parametros del tanel de viento
Parametro Valor
Temperatura (°C) 22
Presion Atmosférica (hPa) 728,5
Hum. Relativa (%) 44,50
Densidad (kg/m°) 0,8284
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Configurados los pardmetros a los cuales trabajara el tunel de viento, se instalo el
carenado aerodinamico en la zona de pruebas, fueron instalados los sensores
unidireccionales de velocidad (Anexo E) tanto en el borde de ataque como en el
borde de salida, a fin de determinar su variacion, esta configuracion se encuentra
en la Figura 57.

Sensores velocidad

Fig. 57 Carenado en el tanel de viento para pruebas
Fuente: (INAMHI, 2017)

Para obtener las velocidades se vari6 las revoluciones del ventilador del tinel de
viento, estas velocidades se encuentran registradas en la Tabla 16.

Tabla 16
Velocidades con el carenado
RPM's 1200 1400 1550
motor
Velocidad Borde BOI_’de Borde Botde Borde Borde
(miseq) Ataque | Salida | Ataque | Salida | Atague | Salida
38,92 32,42 47,33 39,70 50,54 40,93
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Finalizada la investigacion con el carenado, se procedio a instalar solamente el
neumatico en la zona de pruebas, de similar manera fueron instalados los sensores
unidireccionales de velocidad tanto en la parte delantera del neumatico como en la
parte posterior, a fin de determinar su variacion, esta configuracion se encuentra

en la Figura 58.

Sensores velocidad

Fig. 58 Neumatico en el tanel de viento para pruebas
Fuente: (INAMHI, 2017)

Para obtener las velocidades de similar manera se varié las revoluciones del
ventilador del tanel de viento, estas velocidades se encuentran registradas en la
Tabla 17.

Tabla 17
Velocidades con el neumatico
REM's 1200 1400 1550
motor
Velocidad Borde Borde Borde Borde Borde Borde
(m/seq) Ataque | Salida | Ataque | Salida | Ataque | Salida
38,92 15,75 47,33 16,09 50,54 17,87
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A fin de determinar las lineas de flujo en el carenado aerodinamico, se us6 pedazos
de estambre alrededor del componente y con ello poder visualizar la direccion del
flujo aerodinamico. Con el procedimiento descrito se pudo constatar que el flujo
recorre a través del carenado, permitiendo que exista una circulacion uniforme por

todo el componente, esto puede visualizarse en la Figura 59.

Fig. 59 Lineas de flujo aerodinamico con el carenado
Fuente: (INAMHI, 2017)

El mismo procedimiento implementado con el carenado aerodinamico se lo
ejecutd solamente con el neumatico, pudiendo constatar que no existe un flujo
uniforme cuando solo se encuentra este componente, y pudiendo evidenciar que
se producen vértices en la parte posterior del mismo. Esto se visualiza en la Figura
60

Fig. 60 Vorticidad aerodinamica con el neumaético

Fuente: (INAMHI, 2017)
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En base a la Tabla 15 y 16 se ha desarrollado una figura comparativa, en la cual se
determina que cuando se implementa el carenado la variacion de velocidad entre
el borde de ataque y el borde de salida es minimo, al contrario que cuando
solamente se emplea el neumatico, en donde se determin6 que existe una alta
disminucion de la velocidad en el borde de salida con respecto al borde de ataque,
esto se debe a que el carenado aerodinamico permite que el flujo de velocidad sea

uniforme mientras atraviesa el neumatico y con ello no exista formacion de

vorticidad.
2 2 R
£ o T 4
~ o - (=)
o] = a +
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o ey
S ]
o
)
> w @ %
~ o e
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1200 1400 1550
Revoluciones por Minuto (RPM)
' Velocidad borde ataque . Velocidad borde salida con carenado Velocidad borde salida sin carenado

Fig. 61 Variacién velocidades de entrada y salida

Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

En referencia a la Figura 61 se afirma los resultados obtenidos en la investigacion
tedrica, en donde los carenados aerodindmicos optimizaran el rendimiento,

evitando se generen vortices, turbulencias y resistencia aerodinamica.
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En base a los valores obtenidos por Ansys en la Tabla 13 y la Figura 61, se

determina que existe una reduccion de velocidad de acuerdo a lo siguiente:

Con carenado

v1—v0_50—80

% reduccion tedrico = -0 30 = 37,5%
» o 40,93 — 50,54
% reduccién practico = c054 =19,01%
Sin carenado
y o vl—-v0 10-50
% reduccion tebrico = -0 = 20 = 80%
» L 17,87 — 50,54
% reducciéon practico = S05a = 64,64%

Con los datos obtenidos se demuestra que existe una menor reduccion de velocidad
por el empleo de los carenados aerodindmicos tanto teGricamente y practicamente.
Sin embargo las cantidades obtenidas también indican una variacion en el analisis
tedrico y en el practico, esto se deberia a que los parametros de simulacién son
ideales y constantes, pero en la practica esto no sucede en vista que los pardmetros

son fluctuantes.

VERIFICACION CON ENSAYOS NO DESTRUCTIVOS DE LOS
CARENADOS “FAIRINGS”

Los métodos de ensayos no destructivos son usados para detectar las
imperfecciones superficiales e internas en los materiales, soldaduras, elementos
0 piezas fabricadas y componentes, con el fin de asegurar un nivel de calidad
aceptable del estado estructural y funcional de los equipos, sistemas y
componentes, tanto durante la fase de fabricacion o construccion como durante

la vida en servicio de los mismos. (Pérez, 2016)
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En el campo aeroespacial la NASA ha establecido las técnicas de ensayos no

destructivos para detectar defectos en materiales compuestos, estas técnicas se

evidencian en la Tabla 18.

Tabla 18

Técnicas de ensayos no destructivos en materiales compuestos

Defect/ X-ray
Composite
Method*

Ultra-
sonics

Computer
Tomo-
graphy

Aleohol
Wipe

Thermao-
graphy

Eddy
Current

Dye
Penetrant

Delamina- X
tions/All 8

X

X

X

X

Density X
Variations/
#5

X

Resin X
Rich-Resin
Poor/All 8

Voids##1 X

Crazing
(Micro-
cracks)/ All
®

Wrinkles/A
na

Conductive
Materials/
#2

* Composite Methods:
1. Filament winding
Fiber placement
. Pultrusion
. Tape laying

ENE S |

5
6.
7.

Tape wrapping
Press molding
Hand layout

8. Resin transfer molding

Fuente: (NASA, 2010, p. 8)

A fin de garantizar la calidad del laminado realizado con los materiales

compuestos y en base a las técnicas de ensayos no destructivos determinados por

la NASA para componentes aeroespaciales, se ejecutd la inspeccién de

ultrasonido, este proceso fue posible realizarlo en la Direccion de la Industria

Aeronautica de la Fuerza Aérea, para lo cual se empleo el siguiente equipamiento

detallado en la Tabla 19:
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Tabla 19
Material y equipos para inspeccion por ultrasonido

BondMaster 1000e

(Datos Técnicos Anexo F)

Blogue o patrdn de calibracion de
material compuesto con profundidades
desde 0,025 a 0,125 pulg.

Palpador S-PR-3 con banda de
frecuencia de 110Khz

Acoplante de Ultrasonido

Fuente: (Direccién de la Industria Aeronautica CEMA, 2017)

Para la prueba de ultra sonido se debe tener en cuenta valores que permitan realizar

la inspeccion, para ello se realiza los calculos respectivos.

Primeramente se debe calcular la amplitud de onda, con la cual se va realizar la

inspeccion:
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<

Donde:

A Amplitud de onda
D  Velocidad de propagacion del sonido en el material

[ Frecuencia con la cual se va a realizar la inspeccion

Se debe considerar la banda de frecuencia a la cual calibramos el palpador 110 KHz.

. 2740 M/geg.
"~ 110 * 103Hertz

= 2,49 x 107 ?m.

Para encontrar la zona de campo cercano aplicamos la siguiente ecuacion:

N 0,94D2
Y

[6]
Donde:

N es la zona de campo cercano
D esel diametro nominal del cristal

A eslaamplitud de onda

Considerando el diametro nominal del cristal de 10mm. Se aplica la ecuacion:

0,94(0,01m)?

= = 0,9 10_3
4+ 249 *10-2m auom

El calculo de la impedancia acustica esta dada por la siguiente ecuacion:
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Z=px*v [7]

Donde:

Z s laimpedancia actstica
P esladensidad del material
vV eslavelocidad de propagacion del sonido en el material

z=152+10°"9/ . +2740M /g,

Z=4,18 x10° rayls

Ya calibrado el equipo se procede a realizar la inspeccién del blogue o patron de
referencia en el cual se identifica la sefial que emita el equipo cuando haya
continuidad y discontinuidad, ya identificada las diferentes sefiales se lo realiza
en el carenado aerodindmico, como se puede visualizar en la Figura 62, esta
inspeccion fue ejecutada en toda la superficie, verificando que no se encontr6
defectos en el laminado. Cabe mencionar que la inspeccidn se la debe realizar en

una zona completamente limpia, inclusive sin pintura pues afectaria la medicion.

Fig. 62 Ensayo no destructivo por ultrasonido del carenado

Fuente: (Direccion de la Industria Aeronautica CEMA, 2017)
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VALIDACION DE HIPOTESIS

Hipotesis planteada

Mediante el disefio y la manufactura de carenados "fairings” se podran
implementar en los trenes de aterrizaje del avion Diamond DA-20 de la Fuerza

Aérea Ecuatoriana

Validacion

Para validar se debe verificar la conveniencia desde el punto de vista de
ingenieria la implementacion de los componentes aerodindmicos, por esto se

validara en base a los resultados obtenidos anteriormente.

De acuerdo al andlisis de vorticidad se demostré que existe una reduccién de 200

KHz equivalentes a una reduccion del 20% que cuando no se usa los carenados.

La potencia tiene una optimizacion de 16 HP equivalentes al 12,5% de la

potencia total de la planta motriz,

Se empleo, el coeficiente de correlacion de Pearson, la cual segin Sampieri
(2012) es una medida de la relacion lineal entre dos variables aleatorias
cuantitativas. A diferencia de la covarianza, la correlacion de Pearson es

independiente de la escala de medida de las variables. (p. 311)

La variable independiente seran las RPM del motor que genera el flujo
aerodinamico y la variable dependiente es la velocidad que se genera sobre el
carenado en el borde de ataque y de salida, esto se encuentra expuesto en la Tabla
19.
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Datos obtenidos experimentalmente
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VELOCIDAD (m/seg)
RPM CON CARENADO SIN CARENADO
(X) Borde Ataque | Borde Salida | Borde Ataque | Borde Salida
(Y1) (Y2) (Y1) (Y3)
1200 38,92 32,42 38,92 15,75
1400 47,33 39,7 47,33 16,09
1550 50,54 40,93 50,54 17,87

En la Figura 63 se expone la graficas lineales en base a los datos de la Tabla 20,

la tendencia puede determinarse como correlacion positiva.

RPM

1800

1600

1400

1200

1000

800

600

400

200

30 40

Velocidad (m/seg)

. Velocidad borde ataque . Velocidad borde salida con carenado

Fig. 63 Correlacion de Pearson

Fuente: (Elaboracion propia, 2017)

Velocidad borde salida sin carenado

Para Sampieri (2012) el coeficiente r de Pearson puede variar de —1.00 a +1.00,

donde:

-1.00 = correlacién negativa perfecta.

—0.90 = Correlacion negativa muy fuerte.

—0.75 = Correlacion negativa considerable.
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—0.50 = Correlacion negativa media.

—0.25 = Correlacion negativa débil.

—0.10 = Correlacion negativa muy débil.

0.00 = No existe correlacion alguna entre las variables.
+0.10 = Correlacién positiva muy débil.

+0.25 = Correlacion positiva debil.

+0.50 = Correlacion positiva media.

+0.75 = Correlacién positiva considerable.

+0.90 = Correlacion positiva muy fuerte.

+1.00 = Correlacion positiva perfecta.

Para determinar el valor del coeficiente r de Pearson se tiene la siguiente

ecuacion:
_ XXy
NIORDIONE)
x=X-X
y=Y-Y
X =1383,33
Y1 =4559
Y2 =37,68
Y3 =16,57
2076,83
rl= = 0,98
\/(61666)(72)
1539,66
= =0,95
J(61666)(42,3)
359

 /(61666)(2,59)

)
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En relacion a los resultados obtenidos del valor de coeficiente r de Pearson y a
los grados de correlacion, en las tres diferentes condiciones existe una
correlacion positiva muy fuerte, con lo cual la hipdétesis tiene un alto grado de
validez. Asi mismo con el empleo de los carenados el coeficiente de correlacion
r2 = 0,95 es mayor que cuando no se emplea los carenados que es r3 = 0,89,
por lo cual la hipdtesis se acepta, pues desde el punto de vista de ingenieria es

conveniente su implementacion.

ANALISIS ECONOMICO

Empresas fabricantes de aeronaves y PMA (Parts Manufacturer Approval),
ofertan en el mercado cualquier componente, parte o repuesto para aeronaves.
Estas partes deben cumplir especificaciones técnicas que permitan ser empleadas
en aeronaves, estos controles y estandares de calidad son corroborados por las
autoridades aeronauticas de cada pais y fabricantes de las aeronaves. Como se
puede evidenciar en la Figura 64 el costo de dos carenados aerodinamicos oscilan
en $4000,00

= Iranslate v | Dealer / Wholesale | Wishlist |
&g Aircraft Spruce :
& Specialty Co. Everything For Planes & Pilots L

AircraftParts ~  PilotSupplies *  Avionics & Instrument ~  Building Materials &Kits ~  Engine Parts ~

seercn [- e s W oca  owems|soso R
Deal of 8
crame Pars - Wheel Fifng

¥ PA28/PA32 REFINED
i SPEED PANTS

Special Order

\
g h — * kK (0) review this
v e ‘* Part # 05-03627
. ] Quantity: 1 $3972.00/pr
= Lal
> 4 3 Add to Wighlist

Fig. 64 Precio de los carenados fairings en el exterior
Fuente: (Aircraft Spruce, 2017)

Para manufacturar estos carenados fue adquirido y empleado el material descrito
en la Tabla 21:
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Tabla 21
Costo del disefio y manufactura de los carenados
Material Cantidad | Unidad | Costo por Unidad | Costo Total
Fibra de vidrio 3 yardas $40 $120
Resina y Endurecedor 1 litro $160 $160
Madera 2 moldes $30 $60
Uso CNC 8 horas $100 $800
Ultrasonido 1 hora $200 $200
Varios N/A N/A $500 $500
TOTAL $1840

45.1 CALCULO B/C (BENEFICIO- COSTE)

Para realizar el calculo B/C se usaran los siguientes datos:
e Horas de vuelo al afio: 300 h.

e Consumo de combustible: 4,7galones/hora

e Costo de combustible: $1,3/galon

e 9% optimizacion planta motriz: 12,5%

o galones
Ahorro Econdmico = 500 h.x 4,7 —— % 2,3 -
h. galon

* 12% = $648,6

Es necesario mencionar que $648,6 es por un carenado, y en esta aeronave se
emplearian 3, permitiendo un ahorro econémico en combustible anual de $.
1945,8.

Beneficio B 1945,8 — 10575
Coste 1840

De acuerdo al andlisis anterior solamente en combustible se tiene el calculo

B/C>1; por tanto este proyecto debe ser considerado.
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CAPITULO V

CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES
CONCLUSIONES.

Se disefi6 y manufacturd los carenados “fairings” aplicables a los trenes de
aterrizaje de la avioneta Diamond DA-20 de la Fuerza Aérea Ecuatoriana,
reduciendo la frecuencia producida por vorticidad en 200 KHz equivalente
aun 20%; y permitiendo que la planta motriz de la aeronave optimice hasta

16 HP de potencia equivalente a un 12,5%.

Se disefid en 3D los careados aerodindmicos en el software SolidWorks,
previo a esto se determinaron los parametros de disefio, en el que se tom6
como referencia el perfil alar NACA 23012, el cual se emplea para bajas

velocidades.

Se realizé el andlisis CAE con el carenado, con lo cual alcanzo una
velocidad maxima de 80 m/seg y sin el carenado una velocidad maxima de
50 m/seg. Con respecto a la presién, de igual manera es mayor en el borde
de ataque, pues es el punto en donde el aire toma contacto para bordear por
el perfil del carenado, esto permite que el aire fluya de manera uniforme,

este analisis esta sustentado con analisis ejecutados por Ahmed y Prakash.

Se determind que tanto la fibra de vidrio como la aramida ofrecen las
mejores propiedades para la funcién que va a ejecutar el carenado
aerodindmico. Sin embargo la Federal Aviation Administration, sugiere
que el punto de inflexion al momento de seleccionar a la fibra de vidrio es
relativo al costo, siendo esta mas econémica que la de carbono o la
aramida. También se determind que la matriz termoestable ofrece mejores
propiedades para la funcion que va a ejecutar el carenado aerodinamico.

De igual manera se considerd también que segun la Federal Aviation
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Administration, las resinas epdxicas tienen como ventajas su facil

procesamiento, excelente adhesion y una baja contraccion.

Se determind que el material mé&s idoneo para fabricar el molde es la
madera, principalmente por su facilidad de maquinado y costo. Asi mismo
se empleo el software SolidCam para simular las estrategias de mecanizado
y las operaciones de planeado, desbaste inicial, desbaste final y acabado.

Se empleo el Centro de Mecanizado Vertical Haas VF2, para la fabricacion
de los dos moldes que permitieron conformar el carenado aerodindmico,
equipo que se encuentra en el Centro de Investigacion y Desarrollo de la

Fuerza Aérea.

Se utilizo el proceso de bolsa de vacid, para la manufactura de los
carenados aerodinamicos considerando que el molde manufacturado por el
CNC es de tipo cavidad. Esta técnica de moldeo por vacio permite
conseguir materiales compuestos con mejores propiedades fisicas y

mecanicas.

Se determin6é que los carenados permiten que exista un mayor flujo
aerodindmico, por lo que la velocidad es mayor que sin los carenados,
teniendo concordancia los resultados obtenidos en nuestra investigacion
con los de Ahmed y Prakash. Asi mismo la zona de mayor presion es en el
borde de ataque y esta se disipa a lo largo del carenado hasta el borde de

salida.

Realizando la investigacion préctica en el tinel de viento se comprobd los
datos obtenidos en el anélisis teorico, determinando que la implementacion
del carenado aerodinamico permite que exista uniformidad en el flujo de
velocidad, y con ello alcanzar una mayor velocidad en comparacién que
cuando no se emplee los carenados, en donde la velocidad en el borde de

salida disminuye drasticamente formando vorticidad. La implementacion
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de los carenados reducen el 19,01% de la velocidad del borde de ataque
con respecto a la velocidad del borde de salida, sin estos componentes se
reduce el 64,64%.

Empleando los carenados se determind que existe una menor magnitud de
vorticidad y de resistencia aerodindmica, corroborando el reporte 518 de la
NACA. Asi mismo permitiria una optimizacion de 16 HP de la planta

motriz,

En base a los procedimientos establecidos por la NASA para ensayos no
destructivos, se garantizd la calidad del laminado realizado con los
materiales compuestos para componentes aeroespaciales, ejecutando la

inspeccion de ultrasonido

5.2 RECOMENDACIONES.

Para disefiar y manufacturar estos carenados aerodindmicos, se debe
someter a un analisis por la autoridad aerondutica, la cual permitira
certificar estos componentes como aeronavegables, es decir que cumplan
con la aptitud técnica y legal para ser implementados en las aeronaves de
manera segura. En vista que el trabajo ejecutado fue investigativo y no de

produccion.

Determinar el perfil alar més idoneo segun la NACA para la aplicacién
del carenado a emplearse, y en base al requerimiento al que va ser

expuesto modificar su disefio.

Respetar los tiempos y ciclos en cada etapa de la manufactura, a fin de
que cada proceso se desarrolle con calidad, principalmente durante el
secado del laminado del carenado en el molde y la pintura junto a su

acabado superficial.
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e Establecer parametros en el CAE que vayan a ser comprobados por el
investigador de manera préctica, a fin de obtener datos mas exactos y

confiables.
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THE GILL CORPORATION

PRODUCT DATA SHEET

Gillfab™ 1367G

DESCRIPTION

Gillfab™ 1367G is an extremely thin, light weight, superior impact strength and fire
resistant fiberglass reinforced phenolic laminate. Gillfab™ 1367G is an altemative
fo other Gillfab™ 1367 series for aircraft cargo liners which maximizes weight saving.

APPLICATIONS

Cargo liners for cargo compartment, bulkhead facings and blowout panels for

aircraft.

FEATURES

Superior impact strength

+ Fire resistant
+ Corrosion resistant

+ Low moisture absorption

+ Low smoke and toxicity generation

+ Service temperature -40°F to 220°F (40°C to 110°C)

+ Offers 30-40% weight savings as compared to Gillfab™ 1367/1367A

AVAILABILITY

inch (mm)

Thickness,

0.007 (0.178)
0.027 (0.686)

Length,
inch (mm)

Standard 144 (3,658)
Maximum 168 (4,267)

Width,
inch (mm)

Standard 48 (1.219)
Maximum 60 (1,524)

Sides

Standard

Color

Face side

1 mil White
Tedlar®

Back side

Amber

CONSTRUCTION

Reinforcement:
Resin System:
Surface Finish:

Waoven fiberglass cloth
Phenolic
1 mil white Tedlar* overlay
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RESINA'Y ENDURECEDOR
PRODUCT SPECIFICATIONS 5
_ PR2032 PH3G30 PH3660 PH3663 PH3665 m
Color Lt. Amber Amber Ambar Lt. Ambar Amber Visual
Viscasity, @TT'F 160 150075cp 19020cm o N00ops 02w
Specific Gravity, gms.Jee 115 0.96 .98 (R 0.95 D1475
Mix Ratio, By Wt. 30 minutas 1 hour 50 minutes 2 hours PTMEW
Pot Lif, 41 0z, Mass @ 77 i W winibid 0O
PRODUCT SPECIFICATIONS
7 PR2032 PH3663 ASTM Method
Color Amber Light Amber Visual
Viscosity, @ 77°F. centipoise 1,650 cps 35 cps D2392
Specific Gravity, gms./cc 1.15 0497 D1475
Mix Ratio 100 : 25 By Weight PTMEW
Pot Life, 4 fl.oz. Mass @ 77°F 90 minutes D2471

HANDLING and CURING

PR2032 and PH3663 are typically used to fabricate high performance composite parts by contact layup,
vacuum bagging or the infusion process. In processing the assembled layup, plan to allow the laminate to cure
at least 24 hours, at a minimum of 72°F, before moving the structure. This can be accelerated by applying heat
after the resin has gelled. Be careful using heat guns and lamps, as they tend to concentrate heat, producing
locahized hot spots which can damage the epoxy. This system can be cured at ambient temperatures, or given
an elevated temperature cure, The higher the curing temperature, the higher the resulting service temperature.
With a higher temperature cure, a safe service temperature over 200°F can be obtained.

PACKAGING WEIGHTS

Gallon Kit Pail Kit Drum Kit
PR2032 Resin 750b. 48 |b. 500 Ib.
PH3663 Hardener 1.91b. 12 |b. 126 Ib.
Kit 9.4 Ib. 60 Ib. 626 Ib.
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NUMERICO COMPUTARIZADO (CNC)

RECORRIDOS SAE. METRICO
EeX 30" 762 mm
HeY 16" 406 mm
EeZ 20" 508 mm
2D 2 2~ 610mm
madx.)
Plato adaptador a superfice de mesa [~ 2 102 mm
min)
Longitud 36" 914 mm
Anchura 14" 356 mm
Anchura de ranuras en T 5/8~ 16 mm
Distancia entre ejes de ranuraen T 492~ 125.0 mm
Némero de ranuras en T esténdares 3 3
Peso max. en mesa (distribuido
unifon ) 30001b 1361 kg
Potendia méax. 30hp 24KkW
Velocidad max. 8100 rpm 8100 rpm
Par max. 90 ft-Ib @ 2000 rpm 122 Nm @ 2000 rpm
Sistemna de accionamiento Inline Direct-Drive Inline Direct-Drive
Par méx. con caja de engranajes opc. 250 ft-Ib @ 450 rpm 339 Nm @ 450 rpm
Cono CTorBT40 CTorBT40
Lubricacién de los rodamientos Air/Oil Injection Air/Oil Injection
Refrigeracion Liquid Cooled Liquid Cooled
AVANCES SAE. METRICO
Rapidosen X 1000 in/min 254 m/min
Rapidosen Y 1000 in/min 254 m/min
Rapidos enZ 1000 in/min 25.4 m/min
Corte max. 650 in/min 16.5 m/min
MOTORES DE LOS EJES SAE METRICO
Empuje max. X 2550 b 11343N
Empuje max. Y 2550 b 11343N
Empuje méx. Z 4200 b 18683 N
CAMBIADOR DE HERRAMIENTAS SAE METRICO
Tipo Carousel (SMTC Optional) Carousel (SMTC Optional)
Capacidad 20 20
Didmetro méx. de herramienta (ocupado) 35" 89mm
Peso max. de herramienta 121b 54k
CARACTERISTICAS GENERALES SAE METRICO
Aire necesario 4 scfm, 100 psi 113 Lmin, 6.9 bar

Activar Window
Capacidad de refrigeracién 55 gal 2081 Ve a Configuracion parg
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Ultrasonic Velocities in Common Materials

Material WV (in./usac) V (mfsec)
Acrylic (Perspex) 0.1070 2730
Aluminum 0.2490 6320
Beryllium 0.5080 12900
Brass 0.1740 4430
g;r;:i?:;:zoxy 0.1200 3070
Copper 0.15830 4660
Diamond 0.7090 18000
Fiberglass 0.1080 2740
Glycerin 0.0760 1920
Inconel® 0.2290 5820
Iron. Cast (soft) 0.1380 3500
Iron, Cast (hard) 0.2200 5600
Iron oxide (magnetite) 0.2320 5890
Lead 0.0850 2160
Lucite® 0.1060 2680
Molybdenum 0.2460 6250
Motor oil 0.0690 1740
MNickel, pure 0.2220 5630
Polyamide 0.0870 2200
Nylon 0.1020 2600
Polyethylene,

hig: de:sity {.HDF’E) 0.0970 2460
Polyethylene,

onffydeniity {LDPE} 0.0820 2080
Polystyrene 0.0920 2340
Polyvinylchloride, {PWVC) 0.0940 2395
Rubber, polybutadiene 0.0630 1610

Silicon 0.3790 9620
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ANEMOMETRO
“-<==|  4Channel Anemomastor Model 1570
NIST Traceable
Product Efficiency Control = =
Ventilation Testing
IAQ Investigation
Cleanroom
Features:

* 4CH simultaneous measurement in a compact body.
» Wide probe selection available for various applications.
« Capable of taking measurements at high-time-resolution (0.1 sec)

« R8232C terminal for data logging.

« Each channel display can be easily switched over by the touch of a button

» Probe compatibility saves your downtime and shipping cost

« Windows software gives you simultaneous measurement on air velocity and flow rate
« Measurement data saved in text format for easy processing using other software such as Excel

Main Body Specifications

Desplay LCD display
Burst Mode Transters data of all channels

Data Transfer
Channel Mode Transfers data of specific channel only
Instant Mode Displays instantaneous values every specfied sampling time

Software Function
Average Mode Displays average values of a specified sampling time
Digital RS 232C (Baud rate 96000ps fixed)
Analog 05V

Main Body Operation Temperature 41-104°F (5-40°C)

Extemal Dimensions 7.8"x 102 x 28" (200 x 260 x 70men)

Weight 5.7 Ibs (Approx. 2.6 kg)

Power Supply AC 85V = 276V S0HZN0HZ

Standard Kit RS-232 cable, Power cable, 2xFuse, Data Software

Probe Specifications
Model 096200 / 0963-00 0964-01/ 0964-02 0865-00 / 0965-01 0965-03 / 0965-04 0965-07 / 0965-08
o Omni Omni
Sensor Type Uni-directional Omnkdirectional (Needie) s ) =
type
Measuring 20 - 10000 fom 20 - 10000 fpm 20 - 5000 fpm 20 - 5000 fpm 20 - 5000 fpm
Range (0.1 = 50 mis) (0.1 =50 V) (0.1 =25 nis) (0.1~ 25 ms) (0.1=25 mis)
+- 20 fpm (20 - 1000 fpem) - 30 ~ 1000 fpm)
pon +/- 40 fpm (1000 = 2000 fpm) N-wtpvmn':l‘go-mm) .l’;“""‘.‘&f '%o'm
uracy /- 100 fpm (2000 - 5000 pm) |+~ 150 fipm (2000 ~ 5000 fpm) m uom(zom- sooom
+1-200 fom (5000 - 10000 fpm) | +/- 300 fpm (5000 = 10000 fpm) i (2000~ )
Tomporature 41-176F (5-80C)
Response Time Approx. 1 sec. Approx, 3 sec. Approx, 7 sec.




ANEXO F

ESPECIFICACIONES TECNICAS
EQUIPO DE ULTRASONIDO

12



13

ESPECIFICACIONES TECNICAS
EQUIPO DE ULTRASONIDO

ANEXO A -6 Pag. 1de 2

BondMaster 1000e+

OLYMPUS

Composite

Inspection Instrument

'
7

Features

Improved processor speed
{up to 10 times faster)

Full multimode capability-

- Pitch-catch (RF, impulse, swept)

- MIA (mechanical impedance analysis)
- Resonance
Customer-interchangeable displays:

- High-bright electroluminescent

- Monochrome liquid crystal

- Color liquid crystal

Improved screen displays:

- Split-screen displays (P-C RF, P-C impulse)
- Outdoor display

VGA output
z - Fiekd-ceptaceable Li-ion battery

Full Multimode Composite Tester

. . . Lightweight, 2 kg (4.4 Ib)
The BondMaster™ 1000e+ is a versatile, full-multimode instrument offering pitch-catch, rweigh!, 200 § )
MIA (mechanical impedance analysis), and resonance modes. It is the only true multi- USB output (via adapter) for printer or
mode composite test instrument on the market. computer interface
The BondMaster 1000e+ allows users to The BondMaster 1000e+ uses PowerLink
select the best method for a particular ap- technology to automatically configure the Alarm outputs
plication and to inspect a wide variety of instrument when a probe is connected,
composite materials, Its high performance, Built-in calibration modes assist the user Program and trace storage
light weight, and rugged durability make in optimizing the test parameters. A variety
it the ideal choice for applications related of probes is available for each of the test PowerLink technology provides auto-

to the manufacturing, maintenance, and
repair of composite materials,

With customer-interchangeable displays,
the BondMaster 1000e+ offers users the
highest resolution available today. The
availability of a color or monochrome LCD
for indoor or bright outdoor conditions, or
a high-bright electroluminescent display
(ELD) for normal to dark conditions pro-
vides the ultimate in flexibility and conve-
nience, Its rugged, well-designed housing,
uncomplicated front panel, SmartKnob™,
and built-in PowerLink™ technology make
the BondMaster 1000e+ a truly revolution-
ary and user-friendly handheld portable
flaw detector.

technologies.

Ptch-catch impuse

N
=
g 4

i

matic probe recognition and instrument
setup

High-voitage pitch-catch probes are
avallable

Innovation in NDT”
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BondMaster 1000e+ Specifications

Inspection Methods

When a probe is connected to the Bond-
Master™ 1000e+, the instrument is auto-
matically configured for the probe type.
The five inspection methods are pitch-
catch (RF, impulse, and swept), MIA
{mechanical impedance analysis), and
resonance.
Pitch-Catch RF: Measures amplitude and
changes using a short burst of energy
to detect dishonds. Displays information
in envelope or vector display format. An
impedance display is available from the RF
data. Requires no couplant.
Pitch-Catch Impulse: Measures amplitude
and phase changes using a short burst
of energy to detect disbonds. Displays
information in envelope or vector display
format. Requires no couplant.
Pitch-Catch Swept: Measures amplitude
and phase changes using a swept frequen-
cy method to detect disbonds. Requires no
couplant (5 kHz to 100 kHz).
MIA: Measures the stiffness characteristics
of the material under test. The output is
measured in both phase and amplitude.
Requires no couplant.
R e: Detects disbonds by changes
in phase and amplitude of probe reso-

nance. Requires couplant.
Inputs and Outputs

Probe Connector: 11-pin Fisher

Analog Outputs: Signals: £5 V, adjustable
offset, not affected by position controls or
zoom function.

Technical Specifications

Frequency Range: 250 Hz to 1.5 MHz.
Specific test modes may have limitations
within this range.

Gain: -10 dB to 50 dB

Analog Output Update: Continuous rate
in MIA and resonance mode. Data avail-
able at repetition rate for all pitch-catch
methods.

Alarm Box: The instrument allows for any
size alarm box. The box can be defined
and located anywhere on the screen. An
adjustable vertical-amplitude alarm oper-
ates in the RF and impulse setup mode.
Alarm Logic: Positive or negative alarm
gate

Alarm Output: 0V to 3V HC logic output,
switchable audible alarm, and front panel
annunciator, Alarm indicator on probe is
standard.

Clock and Calendar: Time and date are

General

Dimensions (L x H x D): 242 mm x
140 mm x 92 mm (9.5 in. x 5.5 in. x
3.6in)

Weight: 2 kg (4.4 Ib)

Display: Customer-interchangeable QVGA
displays (320 pixels x 240 pixels): color or
monochrome LCD, high-bright electrolu-
minescent

Operating Temperature: -20°C to 60°C
(—4°F to 140°F)

Storage Temperature: —40°C to 80°C
(=40°F to 176°F)

Humidity: 95% £ 5%

Classification: Complies with Class 2
specifications from the MIL-PRF-28800F
Handbook.

Altitude: Maximum operating and nonop-
erating altitude is 4,600 m (15,000 ft).
Hazardous Area Operation: Safe operation
as defined by Class |, Division 2, Group

stored and printed with each wavefo

: Menus can be displayed in
English, Spanish, French, or German.
RS-232/USB Interface: Screen peintout

and computer interface. USB out is via an
RS-232 adapter.

Screen Storage: Up to 20 screens can be
stored,

Program Storage: Up to 100 instrument
setups can be stored.

Z-Mode Alarm: Supports BondMaster
1000e+ array options,

D, as found in the National Fire Protection
Association Code (NFPA 70), Section 500,
and tested using MIL-STD-810F, Method
511.4, Procedure 1.

Power

Power: 7-pin connector to charge the in-
ternal batteries and of the i

from AC power

Power Requirements: 85V 10 240V, 50 Hz
to 60 Hz mains, External holder charges
batteries outside the instrument. Charging
time is typically 4 h.

Low Battery Protection: Display bar graph
indicates approximate operating time,
Battery Operating Time: 6 hto 8 h
(nominal, depending on configuration)

Probes and Accessories

All BondMaster™ 1000e+ probes include
PowerLink™ functionality. Pitch-catch
(S-PC), MIA (S-MP), and resonance (S-PR)
probes are available,

BondMaster PC Interface Software: En-
ables data transfer to PC.




