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Resumen

En la presente tesis se evallan y seleccionan los materiales dptimos para la construccién de un
prototipo de Vehiculo aéreo no tripulado (VANT) de ala fija con asistencia remota, a partir de un
disefio conceptual configurado aerodindmicamente para alcanzar valores eficientes en sus
coeficientes de arrastre, sustentacién y autonomia de vuelo. Todo esto bajo el contexto de
utilizacién en el rubro de suministros médicos y/o alimentarios para zonas de desastre a una
altura no mayor a los 1000 msnm. En esta busqueda se prevé una metodologia de seleccidn
tradicional o de escogencia de materiales, acorde con el rubro de la investigacién, con la ayuda
de matrices de priorizacion, que provean los materiales idoneos para el soporte estructural,
componentes de apoyo y la cobertura externa aerodindmica de una serie de prototipos de
prueba. A efectos de realizar la respectiva validacién se llevan a cabo simulaciones estructurales
y aerodindmicas sobre los prototipos bajo el entorno del software SolidWorks, dada la exposicién
a cargas estaticas, esfuerzos dindmicos y a las fuerzas de arrastre establecidas por el aire del

ambiente.

Como parte de la investigacion se efectua la caracterizacion mecanica de algunos materiales
preseleccionados mediante ensayos de resistencia a la traccidn, bajo las normas ASTM
correspondientes, que provean la data necesaria para la aplicacién del proceso de seleccion, asi
como la verificacién aerodindamica de la fuerza de sustentacidn de un prototipo de superficie alar
en un tunel de viento tipo subsénico Ad Hoc.

Finalmente, todo lo ejecutado estd enmarcado dentro del contexto del Subproyecto
“Desarrollo de una plataforma piloto de monitoreo y asistencia remota ante desastres
naturales, a través del uso de un Dron de ala fija para aprovisionamiento de suministros
médicos y alimentarios, en la Regiéon Piura” desarrollado por la Universidad de Piura; vy
financiado por el Proyecto Concytec — Banco Mundial “Mejoramiento y Ampliacién de los
Servicios del Sistema Nacional de Ciencia y Tecnologia e Innovacién Tecnolégica” 8682-PE, a
través de su unidad ejecutora Fondecyt, contrato N° 166-2018 — Fondecyt — BM — IADT - AV.
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Introduccién

Desde tiempos remotos las consecuencias derivadas de los desastres naturales han
sido motivo para el truncamiento de misiones para el aprovisionamiento de suministros
médicos y alimentarios; lo cual genera caos y desolacidn en las poblaciones afectadas vy
conlleva al hombre a realizar tareas de alto riesgo que atentan contra su seguridad e
integridad fisica. Ante este panorama y a la luz de los avances tecnoldgicos en la
aeronavegacion, actualmente se estan utilizando los VANTs, no sélo para el rubro militar,
donde empezaron a desarrollarse, sino también para solucionar necesidades logisticas y otras
relacionadas como: misiones de reconocimiento, busqueda y rescate, estudios de
investigacion, vigilancia, entretenimiento, etc. (Escamilla, 2010).

Considerando las diversas posibilidades de modelos y tipos de VANTs existentes, se
considera el uso del tipo “ala fija”, dado su mayor alcance y autonomia de vuelo. Al mismo
tiempo, es necesario indicar que una parte prioritaria para el disefio y fabricacidon de
aeronaves es la seleccion de los materiales constitutivos, siguiendo un proceso metodolégico
definido. Para este fin, se parte de una idea conceptual que el disefiador y el encargado de la
seleccion de materiales desarrollan en conjunto dependiendo de las herramientas y la data
gue se tiene a la mano. No obstante, es el criterio y el expertise que se logra en todo el
proceso, lo que da lugar al prototipo o modelo esperado.

Por otra parte, son necesarios los ensayos de laboratorio que se realizan para la
caracterizacidon mecdnica de algunos de los materiales pre seleccionados con data insuficiente,
no soélo porque lo requieren las diversas condiciones de carga y esfuerzo en cada posicion
representativa de la nave, sino porque la data obtenida sera de gran importancia para futuros
estudios relacionados a éste u otros rubros.

Como consecuencia de lo anterior, la presente tesis se ha desarrollado a través de
cuatro capitulos, estando los dos primeros referidos el marco tedrico de la investigacién. El
primer capitulo se refiere al Estado del Arte en lo que respecta a la tecnologia de los VANTSs,
principios aerodinamicos, marco normativo y un breve resumen de los softwares utilizados
para su validacién; asi como la realidad actual de los desastres naturales a nivel nacional y
local. Por su parte, el capitulo 2 presenta un panorama global de los materiales aeronauticos,
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metodologias de seleccidn existentes y algunas herramientas como las matrices de
priorizacion utilizadas en el rubro de la planificacién y la toma de decisiones.

Hacia el cuerpo de la investigacidn, en el capitulo 3 se analiza y consolida toda la
informacién relacionada al proceso de disefio del VANT. Este se inicia con el modelado del
prototipo con software CAD a la par con el proceso de seleccion de los materiales que
gobiernan los diversos componentes del mismo, complementado con la caracterizacidon
mecdanica de algunos de los materiales preseleccionados que poseen poca data. Seguidamente
se realiza la verificacion estructural mediante el método de elementos finitos (FEM) para
validar el prototipo, y al finalizar la seleccion, se realiza la verificacion aerodinamica con
herramientas de Dindamica de Fluidos Computacional (CFD) y se describen las caracteristicas
del recubrimiento superficial sobre la cobertura del airframe. Finalmente se describe el
proceso de disefio y construccion del tunel Ad Hoc para llevar a cabo las pruebas
aerodinamicas sobre un tramo de ala con el perfil alar seleccionado.

El dltimo capitulo presenta las caracteristicas geométricas y aerodindmicas del
prototipo final, reconociendo los diversos tipos de cargas distribuidas sobre la aeronave y
finalizando con la verificacion de la rugosidad del acabado superficial que debe tener la
aeronave.

Por ultimo, se concluye la tesis con las conclusiones y las referencias bibliograficas que
han enriquecido la presente investigacion, asi como el detalle de las matrices, graficos y
especificaciones normativas relacionadas a los ensayos de traccion.



Capitulo 1
Generalidades
1.1. Estado del arte

Sobre los sistemas con drones o VANTSs de tipo ala fija, tal como los conocemos ahora,
se habla desde principios del siglo XX, para ser utilizados preferentemente en el rubro militar.
Posteriormente, y con el desarrollo de nuevas tecnologias ya se vienen utilizando para
aplicaciones civiles, dentro de las cuales se hace notar el uso logistico de aprovisionamiento,
debido al aumento de los siniestros y desastres naturales a nivel mundial.

En los siguientes parrafos se hace mencién a las perspectivas de desarrollo en lo que
respecta al rubro militar a nivel nacional en los ultimos afios, y por el lado de la academia e
instituciones relacionadas, sendas investigaciones a nivel nacional e internacional.

En cuanto al rubro militar, algunas publicaciones especializadas y dedicadas a la
Defensa y Seguridad, como la revista Infodefensa.com infieren que, a pesar del mayor
volumen de desarrollo de vehiculos VANT de otros paises de la Region, desde hace algunos
afios en el Peru se estan desarrollando y adquiriendo aeronaves adecuadas para la lucha
antiterrorista en el Valle del Rio Apurimac y Ene (VRAE). No obstante, no se especifica el
proceso o metodologia para la seleccion y validacion de los materiales que se utilizan para su
desarrollo y fabricacion. A continuacién, se hace un resumen de los prototipos logrados para
este rubro en los Ultimos afios.

En el 2008, el CONCYTEC y las Fuerzas armadas (con asesoria Argentina) desarrollaron
tres (03) vehiculos para servicio en el VRAE: el “ELECTRICO” (para la infanteria), “PEGASO” (el
de mayor nimero de vuelos con autonomia de 120 minutos, velocidad 100 Km/hora y
altitudes hasta 3000 m) y “QUINDE” (autonomia de 4 horas, velocidad de hasta 140 Km/hora,
alcance de 400 Kilémetros y altura 5000 m, para apoyo tactico y guerra electrénica), siendo
este proyecto liderado por el Centro de Desarrollo e investigacion de Proyectos (CIDEP) de la
Fuerza Aérea del Peru. Este centro inicio sus actividades en 1993 para desarrollar simuladores
de aeronaves Cessna A-37.

En el 2013, la armada peruana desarrollé el “ARPON IlI” para operar en cubiertas de
fragatas Clase Lupo.
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Por otra parte, en la revista DIALOGO, Silva, (2017) informa sobre los ultimos VANTs
desarrollados en el Perd por CIDEP: el RICUK (“Observador” en quechua) y el “AMARU”
(“Serpiente de los ojos rojos” segun la mitologia inca), gracias a un proyecto aprobado por
CONCYTEC. ElI “AMARU” tiene total autonomia en el despegue y aterrizaje, se eleva hasta 1
000 m, vuela hasta 5 horas, alcanza los 50 Km desde su base de despegue y posee cdmaras
infrarrojas para tareas de reconocimiento e inteligencia. Por ultimo, en este articulo también
se describen los primeros trabajos en el desarrollo del ultimo VANT denominado “PISCO”
(“Ave” en quechua), terminado en el 2018.

Al ano 2019 los VANTs “PISCO” y “RICUK”, se estan utilizando para tareas de
reconocimiento de campamentos de mineria ilegal en Madre de Dios, seglin informé la
agencia peruana de noticias digital “andina” (andina, 2019).

Teniendo en cuenta a la Academia y centrando la aplicacion de los VANT's para
propésitos civiles humanitarios, se han producido trabajos de investigacién a través de
articulos y tesis de posgrado, diferencidandolos segln su dambito territorial como se describe a
continuacion.

1.1.1. A nivel internacional

- Dakotah, (2018) en su tesis de Maestria “Design and Development of Low-cost Multi-
function UAV Suitable for Production and Operation in Low Resource Environments”,
desarrolla un nuevo disefio VANT tipo “ala voladora” totalmente auténomo para entrega y
deteccion remota llamado EcoSoar. El objetivo es crear una oportunidad de negocio para
empresarios locales en comunidades de bajos recursos, ya que recurre a la fabricacién local y
el uso de materiales de bajo costo (PLA para impresion 3D y foam board), seleccionados por
su extendido uso (metodologia tradicional o de “escogencia”). Asi mismo, se utiliza la
impresién 3D como proceso de manufactura y niveles de destreza basicos para el ensamblaje,
con el fin de crear un kit de drones de bricolaje de cédigo abierto.

Como resultado, los materiales y productos electronicos no cuestan mas de $ 350.00 y
las alas aumentan la eficiencia de la aeronave en un 37 %, proponiéndose como trabajo futuro
el reforzamiento de las superficies de control y la creacidén de un lanzador mas confiable.

- Almodovar, (2016) en su tesis de Maestria “Conceptual and Preliminary Design of a
Long Endurance Electric UAV”, documenta el disefio conceptual y preliminar de un vehiculo
aéreo no tripulado con gran autonomia alimentado por energia solar para el rubro de
vigilancia. El perfil de la misidn sugiere una velocidad que permite extender 1 000 metros
sobre el nivel del mar en 10 minutos, seguido de un vuelo nivelado con una autonomia de 8
horas y un alcance de 200 km durante el equinoccio. En la fase conceptual, se evaluaron varias
configuraciones de aeronaves teniendo en cuenta los requisitos de la mision, utilizando la
metodologia de un proceso analitico jerarquico, el concepto de un avién de cola en V y un
motor montado en la parte posterior del fuselaje. Se busca una estructura de alta resistencia
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y bajo peso mediante el uso de materiales compuestos, con areas criticas de fuselaje/ala
disefiadas para una buena resistencia al impacto en el aterrizaje, utilizando técnicas faciles de
fabricar y materiales seleccionados por “escogencia” como los que se muestran en la Tabla 1.

Tabla 1. Materiales y componentes para el VANT de bajo peso.

Componente Material Aplicacién
Madera balsa Costillas, borde de salida, alerones.
Espuma de XPS (Poliestireno extruido) Nucleo de la caja de torsion.
Plywood (madera contrachapada) Costillas de la seccion externa.
Costillas centrales que se conectan
Ala con el fuselaje.
Fibra de carbono laminado con resina Revestimiento de caja de torsion
epoxica
Fibra de carbono unidireccional Refuerzo de costillas fuera de borda.
Pelicula de recubrimiento termocontraible Piel
. Fibra de carbono laminado con resina Todas las partes
Fuselaje .
epoxica
Madera balsa Piel, costillas y largueros
Empenaje Pelicula de recubrimiento termocontraible Piel
Fibra de carbono unidireccional largueros

Fuente: Almodovar, (2016, pag. 30). Conceptual and Preliminary Design of a Long Endurance
Electric UAV.

A saber, un trabajo adicional sin repercusiones significativas en este estudio consiste
en el desarrollo de un modelo mejorado de prediccién de radiacion. En términos de
planificacion de la misién, una mejora importante, entre otras, seria la capacidad de calcular
perfiles solares para rutas dadas, lo que exige la implementacion de algoritmos de
programacién mas complejos capaces de tratar datos de varios conjuntos de coordenadas.

- Silva M., (2015) en su tesis se enfoca en la obtencidon de un modelo numérico para
una nueva estructura de ala de VANT eléctrico de larga duracion a utilizar en misiones de
vigilancia civil. Esta nueva estructura se basa en una ya existente, con ligeras modificaciones
para permitir un mejor comportamiento y un peso reducido, que sera sometido a pruebas de
simulacidn estatica. Los resultados obtenidos se comparan con los producidos por los valores
numeéricos del prototipo para evaluar su precision, prestando especial atencidon en la
caracterizacidon de los materiales utilizados en el ala. El paso principal fue identificar los
materiales que se utilizarian en la estructura a partir de la experiencia del disefiador
(“escogencia”), y se de determinan las propiedades mecdanicas de los mismos mediante
ensayos, como paso previo al anadlisis estructural del prototipo. Para el caso de la madera se
utiliza la norma ASTM D143-94, aunque no se pudieron obtener muestras para algunas de las

pruebas. Los materiales seleccionados se muestran en la Tabla 2.

- Como conclusién se reporta que un proceso de construccion mas controlado, donde
el factor humano es algo reducido, permitiria obtener partes cuyas propiedades son
significativamente mas consistentes, lo que lleva a una reduccion en la incertidumbre sobre
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los resultados de la simulacion por elementos finitos, en comparacién con los obtenidos por
las pruebas experimentales.

Tabla 2. Materiales y componentes para el VANT.

Material Componente
Madera balsa Largueros de ala y costillas
Plywood Costillas
Tubo de fibra de carbono pultruido Larguero
Fibra de vidrio Largueros de ala y costillas reforzado
Pldstico termocontraible Cubierta o revestimiento

Fuente: Silva M. , (2015, pdg. 38). Construction and Analysis of a Lightweight UAV Wing
Prototype.

- Osorio, Tamayo, Alvarado, Barragan, & German, (2013) en su articulo,
“Seleccidon de Materiales para la Estructura de una Aeronave de Ala Rotatoria no tripulada”,
producto del avance del proyecto: “Disefio de una aeronave de ala rotatoria como Plataforma
Industrial del Grupo de Investigacién en Ingenieria Aeroespacial (GlIA)”, Facultad de Ingenieria
Aeronautica de la Universidad Pontificia Bolivariana, tiene como objetivo analizar vy
seleccionar materiales para fabricar la estructura base de un VANT de ala rotatoria tipo
Helicdptero. Para esto utiliza una metodologia de “escogencia”, apoyandose en el andlisis de
una matriz de seleccién o de priorizacidn por atributos, logrando definir a las aleaciones de
aluminio y acero, debido a su facilidad de maquinado y obtencién en su Mercado Nacional.
Asi mismo, utiliza una herramienta de soporte Computacional para Seleccién de Materiales
en Procesos de Manufactura Aeronauticos.

La seleccion da como resultado el uso de aleaciones de aluminio 2024-T3, 7075-T6,
7050-T7651 y aceros AISI 4340, AISI 4130 y el AISI 1020, teniendo en cuenta los
requerimientos de resistencia a la tensidn y fatiga, densidad, etc. para cada posicién de la
aeronave (Tabla 3).

Tabla 3. Materiales seleccionados por seccion de aeronave.

Seccion Material

Cola Aluminio 7075-T6 o 7050-T7651
Fuselaje Aluminio 7075-T6 y 7050-T7651
Patines Acero AlSI 4340 o Aluminio 7075-T6

Fuente: Elaboracion propia.

1.1.2. A nivel nacional

- Tello & Herrera, (2019) en su tesis de titulacion “Disefio e Implementacion de
un Drone de Ala Fija para el Estudio de indices de Vegetacion para la Agricultura de Precisién
en el Fundo Altamirano-lca”, disefia e implementa un VANT de ala fija para el estudio de
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indices de vegetacion, teniendo en cuenta los sistemas mecdnico, electrdnico, eléctrico e
informatico, necesarios para su terminacion. Para este efecto, mediante la metodologia de
“escogencia” el sistema mecanico considera materiales livianos, resistentes a los golpes y
fricciones y de facil manipulacién, como la madera balsa, la fibra de carbono, la resina epdxica
y la espuma de poliestireno.

El producto de la tesis fue el disefio de un VANT con un peso de 750 g y autonomia de
vuelo de 9 minutos para recorrer 20 Ha de terreno. Asi también se utiliza el software Mission
Planer para planificar el vuelo de la aeronave y realizar captura de imagenes en el fundo, con
el fin de controlar la produccidn mediante la medida del estrés hidrico. Sin embargo, se
recomienda el uso de baterias de mayor capacidad y peso lo que obliga a la reduccién del
resto de componentes o al aumento del tamafo de |la aeronave.

- Herrera, (2015) en su tesis para Titulo “Disefio e implementacién del Sistema
de Vuelo Auténomo de un Vehiculo Aéreo No Tripulado tipo Hexacdéptero para el
Reconocimiento en Zonas Hostiles azotadas por el Narcoterrorismo en la Amazonia Peruana”,
disefa e implementa un VANT con sistema de vuelo auténomo, una estacién de control en
tierra, un banco de pruebas preliminares y finales en zonas hostiles, utilizando un armazén
comercial de fibra de carbono y complementos en planchas de aluminio revestidas con vinilo,
madera, etc., seleccionados por el método de escogencia. No obstante, se tiene como
limitaciones la carencia de resistencia al agua y baja gama en las camaras de inspeccién.

En conclusidn, se obtuvo un prototivo resistente a golpes con una bateria de duracién
aceptable y alcance del radio de 1,5 Km. Asi mismo, se requieren mejoras en la posicion del
tren de aterrizaje y una reduccién del peso de la aeronave.

Por ultimo, si bien es cierto las empresas nacionales del rubro privado utilizan VANTs
de ala fija de fabricacion extranjera para tareas de reconocimiento o vigilancia, ya se estan
empezando a dar emprendimientos de desarrollo peruano, del tipo multirotores, como es el
caso de QAIRA (Quality of Air Automation), que ha podido ingresar al rubro minero con
Antamina, para supervisar el manejo eficiente de sus equipos.

1.2. VANTs para aprovisionamiento logistico. ¢Por qué de ala fija?

Balasingan, (2017) publica en la revista International Journal of Clinical Practice, Vol
71, “Drones in medicine - The rise the machines”, donde sefiala que los drones ya no son
utilizados exclusivamente por los militares, sino que también se usan para apoyo a la ciencia,
seguridad publica, industrias comerciales y también en la industria de la salud. Es decir,
drones en medicina que incluyan la provisién en zonas de desastres cuando otros medios de
acceso estan severamente restringidos; entrega de paquetes de ayuda, medicamentos,
vacunas, sangre y otros suministros médicos a dreas remotas (pag. 1).

De la recopilacion de informacidon que realiza esta publicacién, se indica que las
primeras misiones no militares de VANTSs ocurrieron después de grandes desastres, realizando
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evaluacién de dafos en las areas afectadas. Esto debido a su facilidad de uso y su capacidad
para evitar los cierres de carreteras y volar sobre terrenos accidentados sin riesgo para las
tripulaciones, haciéndolos ideales para tales despliegues. Asi mismo, se utilizaron VANTSs para
entregar pequefios paquetes de ayuda a las comunidades afectadas por grandes desastres,
incluido el terremoto de 2010 en Haiti, el huracan de 2012 (Superstorm Sandy) que afectd el
noreste de Estados Unidos, Canada y el Caribe, el ciclon de categoria 5 de 2015 (Pam) que
azoto las islas de Vanuatu y el terremoto de 2015 (Gorkha) en Nepal. En Papua Nueva Guinea,
la organizacién “Médicos sin Fronteras” utilizé drones para transportar muestras de prueba
de tuberculosis ficticia desde una aldea remota a una gran ciudad costera. Esta aplicacién de
drones fue significativa porque el pais tiene una gran carga de TB con una incidencia creciente
de TB resistente a multiples farmacos. En Ruanda, Africa, se utilizaron drones para transportar
productos sanguineos y medicamentos a hospitales de acceso critico y regiones remotas
(pags. 1-2).

Por otro lado, la compania MEASURE en la parte “Scenario for Logistics Support” de su
publicacién “Drones for Disaster Response and Relief Operations”, describe en versién
traducida:

Después de ser inundado por lluvias torrenciales durante varios dias seguidos, el Rio
Rojo finalmente vence el sistema de diques construido para proteger la ciudad de Grand Forks,
Dakota del Norte. El agua inunda las calles y las casas. La red eléctrica se cae y es imposible
salir de la ciudad, excepto en barco. La ciudad declara un estado de emergencia y ordena a las
personas que no intenten abandonar sus hogares sin ayuda. Las lluvias contintan durante
varios dias, manteniendo altas las aguas de inundacion. Mientras los gerentes de emergencias
esperan que la inundacién disminuya para que pueda comenzar el alivio y la reconstruccion a

gran escala, los drones brindan una serie de servicios temporales.

Usando sus teléfonos celulares, personas desamparadas ordenan alimentos vy
suministros de los principales minoristas como WalMart y Home Depot. Los suministros se
transportan directamente a la ubicacién de la orden sobre las calles inundadas de Grand Forks,
asegurando que todos reciban los suministros necesarios rapidamente y que los servicios
tradicionales de entrega de ayuda del gobierno no se vean abrumados.

Mientras tanto, los drones Lockheed Martin K-Max (helicdptero no pilotado de
elevacion pesada) entregan el equipo necesario directamente a los ingenieros que intentan
reparar los diques rotos o transportan personas varadas en emergencias médicas desde sus
hogares. Los drones evitan que los pilotos tripulados se pongan en peligro innecesariamente
en las condiciones de operacion de baja visibilidad. Mientras esto ocurre, los drones operados
por UPS (Agencia operadora de Drones de EE. UU.) estan mapeando el area circundante,
determinando cual serd la mejor ruta para que viajen sus vehiculos de apoyo logistico una vez
gue las aguas de inundacidn comiencen a retroceder.
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Después de varios dias las lluvias disminuyen y las inundaciones comienzan a disminuir.
Las calles se vuelven navegables por vehiculos terrestres nuevamente, aunque los drones
contindan ayudando a entregar los suministros necesarios. Grand Forks puede recuperarse
con bajas limitadas gracias a la linea de vida de los suministros y la ayuda médica brindada por
el apoyo de drones (pag. 33).

De la resefa anterior se aprecia, claramente, la necesidad de contar con VANTs de gran
embergadura y de elevacién pesada para realizar las labores de apoyo a gran escala durante
y después de un desastre por lluvias e inundaciones. Sin embargo, no todos los Estados
cuentan con aeronaves de este tipo, lo que hace conveniente la existencia de vehiculos de
menor escala, generalmente de ala fija, que puedan cubrir paliativamente estos
requerimientos de ayuda.

Segln Onate de Mora, (2015, pag. 56) las principales ventajas del uso de VANTs de ala
fija frente a los multirotores son las siguientes:

- Son mucho mas eficientes que los multirrotores lo que les permite, a igualdad de
tamafo, una mayor autonomia.

- Pueden volar a mayor velocidad, lo que combinado con lo anterior le permite cubrir
una distancia o un drea mucho mayor, lo que les hace mds indicados en actividades de
cartografia o teledeteccion.

- Tienen una huella sonora sensiblemente menor, muy conveniente para operaciones
de vigilancia.

- Con las limitaciones descritas anteriormente, tienen un mayor rango climatico en

términos de temperatura, viento y lluvia.

El mismo autor, complementa: “a medida que se desarrollen aplicaciones de ejecucién
mas complejas, cubriendo mayores distancias y desarrolladas a mayor altura sobre el terreno,
al igual que ocurre en el caso militar, los sistemas de ala fija aumentardn su peso” (pag. 56).

En la Tabla 4 también se puede observar como las aeronaves de ala fija prevalecen,
frente al resto de aeronaves, cuando se tienen en cuenta los factores que definen la presente
investigacidon, como son: velocidad de desplazamiento, resistencia al viento, capacidad de
carga y techo de vuelo.

1.2.1. Tipos de aeronaves de ala fija

Dominguez & Martinez, (2013) define seis tipos de aeronaves de ala fija, a partir de los
cuales se selecciona el mas adecuado (pags. 56-57).

1.2.1.1. Entrenamiento. Para principiantes y de gran tamafio. Se
confeccionan en madera balsa. Con semi-alas sobre la parte superior del fuselaje y para bajas
velocidades.



26

1.2.1.2. Modelos a escala. Modelos originales a escala reducida. Utilizados por
personal experimentado. Dificiles de confeccionar y volar.

Tabla 4. Caracteristicas de aeronaves comunes.

Caracteristicas Helicépteros Alas fijas Dirigibles Multirotores
Capacidad de vuelo estacionario 3 0 4 3
Velocidad de desplazamiento 3 4 1 2
Maniobrabilidad 3 1 1 4
Autonomia de vuelo 2 3 4 2
Resistencia al viento 2 4 1 2
Estabilidad 1 3 4 2
Capacidad de vuelos verticales 4 1 2 4
Capacidad de carga 3 4 1 2
Capacidad de vuelos interiores 2 1 3 4
Techo de vuelo 2 4 3 1

0= nulo, 1=malo, 2=medio, 3=bueno, 4=muy bueno
Fuente: Garcia, (2017, pag. 25). Estudio sobre Vehiculos Aéreos no tripulados y sus
Aplicaciones.

1.2.1.3. Warbirds. Aeronaves militares hechos a escala. De buena apariencia
y vuelo suave. A veces se modifican para mejorar performance.

1.2.1.4. Acrobaticos. Con semi-alas cortas. Muy dificiles de manejar por lo que
se requiere mucha experiencia. La mayoria con semi-alas colocadas frente al fuselaje.

1.2.1.5. FlatOuts. Fabricadas con espuma reforzada y de gran rapidez. De facil
ensamblaje y vuelo. Tiempo de vuelo muy corto por la ausencia de motores grandes. También
para uso acrobatico.

1.2.1.6. Planeador. Alas muy delgadas y muy grandes para planeo y elevacién
a través de las corrientes térmicas de la atmésfera. Ideal para vuelo de distancias muy largas
con muy baja velocidades. No soportan mucho peso y de dificil manejo.

1.2.2. Componentes de una plataforma de VANT tipo ala fija

Rozas, (2018) define a las aeronaves no tripuladas como un sistema técnico compuesto
por subsistemas que le otorgan las funcionalidades necesarias para la mision encomendada,
entre los cuales se encuentran: el subsistema de soporte o también denominado airframe, el
subsistema de trabajo o propulsién, el subsistema de control (electrdnica y telemetria), el
subsistema de energizacion y el subsistema de captura/carga (pag. 31).
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1.2.2.1. Subsistema de soporte o Airframe (fuselaje, configuraciéon alar,
empenaje de cola y tren de aterrizaje). Este elemento “define la estructura aerodinamica,
grados de libertad y las maniobras que la aeronave puede realizar” (Santana, 2017, pag. 18).
Estd compuesto por el fuselaje, configuracién alar y el empenaje de cola.

Fuselaje: Hay tres tipos: reticular o tubular, monocasco y semimonocasco.
De Airplane2050, (2015) se resumen las siguientes definiciones:

El reticular, o también llamado tubular por su forma, puede ser de acero o maderay
esta constituido por cuadernas o costillas que le dan la rigidez a la estructura, los largueros y
las diagonales que unen los dos primeros.

El monocasco también tienen forma de tubo con cuadernas verticales y el propio
revestimiento formando parte integral de la estructura. Es por esto, que el revestimiento debe
de ser metalico y de espesor resistente.

El semimonocasco es el mas utilizado el dia de hoy, resultante de la combinacién del
refuerzointerno reticular, con cuadernas unidas por largueros y larguerillos, y el revestimiento
de suficiente ligereza para controlar el exceso de peso.

Configuracion Alar. De Configuracion alar, (2020) se pueden resumir los tipos de
acuerdo a la disposicidn, cantidad y dimensiones de las alas en la aeronave:

- Segln el numero de alas: monoplano (un ala), multiplano (dos y mads alas), en tdndem
(biplanos con planos uno detras del otro) y unida o cerrada (ala en anillo rectangular,
anular o cilindrica).

- Segun posicién del ala: baja, media, alta y en parasol.

- Segun el nivel de sustentacidn: en voladizo, arriostradas por montantes y arriostradas
por cables.

- Segln su alargamiento: alargamiento bajo, moderado y elevado.

- Segln el angulo de flecha: rectas, en flecha, en flecha invertida, de geometria variable
y ala oblicua.

- Segun la variacion de la cuerda: constante o rectangular, eliptica, cuerda afilada,
afilada inversa y afilada compleja y trapezoidal.

- Segln el tipo de ala delta: sencilla, con estabilizadores, truncada, ala rota o doble delta
y gotica.
- Segun los estabilizadores: convencional, canard, tdandem, tres superficies y sin

estabilizadores.

- Segln el angulo diedro: positivo, negativo y biplano con ala inferior con diedro
positivo.
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Empenaje de Cola. Los tipos mas importantes son: colaen T, colaen Vy colaenH.
De Redondo, (2016, pag. 39) se tiene:

Cola en T: Cuando el timdén de cola y el de direccién se encuentran en la parte superior
del estabilizador vertical. Tiene un alto rendimiento aerodindmico, mas al entrar en
pérdida dificilmente se recupera.

Cola en V: Reemplaza los estabilizadores por dos superficies en V. Es mas ligera, pero
requiere un mejor método de control.

Cola en H: Con dos estabilizadores verticales para reducir drea de contacto y lograr un
mejor control a bajas velocidades. Ademas, brinda redundancia si algun servo se
rompe.

Tren de aterrizaje: Para soporte y amortiguamiento durante el movimiento y aterrizaje
de la aeronave. Puede ser de tipo fijo, retractil, de triciclo y patin de cola (el mas
tradicional). El de triciclo es mas facil de aterrizar con sus patas en la parte posterior
por estar visibles para maniobrar desde la cabina. El fijo se utiliza para aeronaves
pequefias (Mufidz, Principios basicos. Estructura del aviéon., 2020).

1.2.2.2. Subsistema de trabajo o propulsion (Planta motriz).

Motor. Para el presente estudio los mas importantes son los de combustién o
explosidn y eléctricos. Los de combustiéon poseen mayor autonomia, sin embargo, incorporan
mas peso a la aeronave (Redondo, 2016, pag. 44).

Por la posicidn pueden ubicarse en la nariz de la aeronave como “traccién”, detras de
las alas como “propulsidn” o en “tandem” en ambos lados a la vez (Centro Internacional de

Adiestramiento de Aviacion Civil, pags. 7.1-8).

Hélice. Para obtener la fuerza de empuje necesario y lograr la sustentacidon que
requiere la aeronave. Se diferencian por las siguientes caracteristicas (Redondo, 2016, pags.
45-46):

- Diametro: Controla la traccion, dando mas empuje y aumentando también la potencia,

cuanto mas grande sea.
- Paso: Indica el avance de la hélice por vuelta. Mayor paso, mayor velocidad y consumo.

- Palas: Pueden ser de dos, tres y cuatro palas. A mayor cantidad de palas menos
rendimiento, aunque se aumenta el empuje sin aumentar el tamano de la hélice.

1.2.2.3. Subsistema de control: electrénica y telemetria. Se refiere a los
siguientes elementos:

- Laavidnica o electrénica para el vuelo (GPS, cdmara, sensores)
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- La electrdnica de potencia para el control de los actuadores o servomotores que van
en las superficies de control

- La telemetria o electrénica de comunicaciones y transmision de datos.
- El equipo de comunicaciones o control comando remoto.

- Los actuadores que son “Dispositivos inherentemente mecdnicos cuya funcién es
proporcionar fuerza para mover o “actuar” otro dispositivo mecdnico. La fuerza que
provoca el actuador proviene de tres fuentes posibles: Presion neumadtica, presion
hidraulica y fuerza motor eléctrica (motor eléctrico o solenoide)” (Vildésola, 2020, pag.
1).

1.2.2.4. Subsistema de energizacidon o fuente de poder. La fuente de poder
incluye la bateria que alimenta a los actuadores o servomotores, siendo la de Polimero-Litio
(LIPO) la mas utilizada para vehiculos no tripulados.

1.2.2.5. Subsistema de captura/carga. Componentes para la toma de
imagenes y transporte de carga, esta Ultima representada por la Carga util (payload). La
propuesta considera a la carga util como la carga que se puede transportar (Rozas, 2018, pag.
42). En la bibliografia también se suele incluir a los servos, baterias, etc.

1.2.3. Aerodinamica basica

Para que una aeronave vuele debe tener una superficie que soporte el peso del avidn,
a la cual se le denomina superficie aerodinamica o superficie de sustentacion (Acevo, 2011,
pag. 28). Esto infiere de manera tdcita, que sobre la aeronave se establecen unas fuerzas

aerodinamicas, cuya resultante debe permitir el sostenimiento de la misma.

1.2.3.1. Perfil aerodinamico. Anderson, (1989) esboza en la Figura 1 la seccién
transversal obtenida por la interseccién del ala con el plano perpendicular generando lo que
se denomina un perfil aerodinamico, cuyos parametros se muestran en la Figura 2, con cierta
terminologia basica (pag. 179).
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Figura 1. Bosquejo de un ala y superficie de sustentacion.
Fuente: Tomado y adaptado de Anderson, (1989).
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Para entender el principio que gobierna el vuelo de una aeronave, lllueca, (2017)
precisa que el ala es el componente principal que la sustenta durante el vuelo, dada la
diferencia de presiones entres sus caras superior (extradds) e inferior (intradds) al estar
inmersas en un flujo de aire a una determinada velocidad.

SUSTENTACION

Figura 2. Lineas de corriente de aire, diferencia de presiones y sustentacion.
Fuente: Tomado y adaptado de lllueca, (2017). Estudio de las Fuerzas Aerodindmicas sobre
Estructuras de Placas sometidas a Flameo.

Valencia, (2016) explica, respecto a la Figura 3: (1) el “borde de ataque” es la primera
parte del perfil que estd en contacto con el aire y el “borde de salida” es la ultima; (2) la linea
recta que los une es la “linea de cuerda” y la distancia entre dichos bordes es la “cuerda del
perfil” o “c”; (3) el “combado” es la maxima distancia entre la “linea media de curvatura” y la
“linea de cuerda” medida perpendicularmente a la “linea de cuerda”; (4) el “espesor” controla

la sustentacién y los momentos caracteristicos del perfil (pag. 14).

Espesor m¢ Linea de curvatura media
Borde de ataque ‘_J _____________ T Borde de salida
‘ Combado Linea de cuerda

| Cuerda C

Figura 3. Perfil NACA 4415 mostrando la nomenclatura en un perfil alar.
Fuente: Tomado y adaptado de Anderson, (1989). INTRODUCTION TO FLIGHT.

Tipos de perfiles aerodinamicos. Flores, (2006) hace una recopilacién histérica de los
primeros perfiles aerodindamicos, a mediados de los 30’s indicando que estos fueron disefiados
y probados empiricamente, obteniéndose resultados bajo el principio de pruebay error dando
lugar a las series de perfiles de cuatro y cinco digitos (pdg. 27). Con el transcurrir de los afios,
antes de la segunda guerra mundial la NACA (National Advisory Commitee for Aeronautics,
antecesor de la actual NASA) investigd de manera sistematica, probados experimentalmente
a altos numeros de Reynolds (relacién entre fuerzas de inercia y las de viscosidad). Esto
sucedid hasta los afios 50°s después de los cuales aparecieron otros disefiadores de perfiles,
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especialmente para flujo laminar. Sin embargo, el sucesor de NACA, la NASA (National
Advisory Space Adninistration), volvié en los 60°s con los perfiles denominados supercriticos
(serie 8) (pag. 28).

Este autor clasifica los perfiles NACA de acuerdo a un nuimero de digitos en un
determinado orden: perfiles de cuatro cifras, de cinco, de cuatro y cinco, serie 1, serie 6, serie
7y serie 8.

En los 70°s la NASA se empieza a trabajar con perfiles Eppler y el cédigo de analisis, el
cual contenia métodos para el trazado del perfil teniendo en cuenta las caracteristicas de
velocidad, para el analisis de flujo potencial sobre los perfiles y uno integral de la capa limite
(pag. 30). Dentro de las familias de estos perfiles se encuentran el Eppler 387 y seguidamente,
aparecen otros perfiles como el Selig $1223 y el MA409, los cuales se caracterizan por su buen
desempeiio en aeronaves no tripuladas de bajo nimero de Reynolds y con sustentacién
maxima (pdag. 36). Estos tres perfiles se encuentran dentro del ranking de seleccion de los
perfiles aerodinamicos de baja velocidad (Low-Speed Airfoil Tests — LSATs) del “Summary of
Low-Speed Airfoil Data”, Volumen 5, 2012, documentado por la Universidad de Illinois en

Urbana-Champaign (UIUC) (ver Figura 4).
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Figura 4. perfiles alares de baja velocidad probados entre 2002 y 2010.
Fuente: Tomado y adaptado de Wiliamson, y otros, (2012). Summary of Low-Speed Airfoil
Data, documentado por la Universidad de lllinois en Urbana-Champaign (UIUC).

1.2.3.2. Angulo de ataque a (AOA). En el manual de vuelo de Miguel Angel
Munoz Navarro, el angulo de ataque se define como “el angulo agudo formado por la cuerda
del ala y la direccién del viento relativo”, es decir, el angulo con que la cuerda del ala se
enfrenta al viento relativo o viceversa.” (Muidz, Manual de vuelo, 2020).

Angulo de
ataque

Viento relativo

Figura 5. Angulo de ataque.
Fuente: Tomado y adaptado de Muidz, Manual de vuelo, (2020).
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Finalmente, Mufidz grafica lo que se denomina el angulo de ataque critico en funcién
del coeficiente de sustentacion C;, donde se observa como el C; aumenta hasta alcanzar el
punto de mayor sustentacidén Cim4x. a partir del cual decae rapidamente (Muiidz, Manual de
vuelo, 2020).
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Figura 6. Angulo de ataque AOA critico.
Fuente: Tomado y adaptado de Muidz, Principios basicos. Estructura del avién,(2020).

1.2.3.3. Coeficientes de sustentacion (Ci), arrastre (Cp) y momento (Cw).
Valencia, (2016) describe que los valores reales de sustentacioén L, arrastre D y momento M
dependen, no sélo del angulo de ataque a, sino también de la velocidad y la altitud.

Dado que, en régimen subsénico, tanto el coeficiente de viscosidad como la
compresibilidad del flujo son casi despreciables, los valores de L, D y M y sus coeficientes
correspondientes pueden ser:

L=g-SC Ci=L/(g~S)
D=qg-SCo Co=D/(q-S)
M =qeScCuCu=M/(q~Sc)
oo = 15 Poe Vo

Siendo g- la presion dindmica, S el area de la seccion, C; el coeficiente de sustentacion,
Cp el coeficiente de arrastre, € la cuerda del perfil, Cu el coeficiente de momento y V- es la

velocidad de flujo (pag. 16).

Finalmente, Anderson, (1989) complementa que, aunque la aerodindmica tedrica trata
de predecir los valores de C;, Cp y Cum, €l aerodinamico practico utiliza datos experimentales
obtenidos sistematicamente para muchos perfiles en tuneles de viento subsdnicos de baja
velocidad. Algunos resultados de estas mediciones proporcionan datos para C. y Cu, C/4

versus angulo de ataque a AOA, etc (pag. 186).
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1.2.3.4. Ratio sustentacion/arrastre (L/D). De acuerdo al Pilot’s Handbook of
Aeronautical Knowledge de la U.S. Departament of Transportation Federal Aviation
Administration (2016), este ratio corresponde a la sustentaciéon generada por un ala o
superficie aerodinamica L con respecto a su resistencia D y para su determinacion se divide el
coeficiente de sustentacidon C. entre el de arrastre Cp. A su vez, es un indicativo de eficiencia
aerodinamica, por lo que las aeronaves que presentan valores elevados de L/D son las mas
eficientes.

Este documento también describe, a partir de la Figura 7, cdmo el coeficiente de la
curva de sustentacion C; (en rojo) alcanza su maximo, para esta seccién de ala particular, en
el dngulo AOA critico de 20 ° y luego disminuye rdapidamente. Por su parte, la curva del
coeficiente de arrastre Cp (en naranja) aumenta muy rdpidamente desde los 14 ° de AOA y
supera completamente la curva de elevacion a 21 °. El ratio sustentacidn/arrastre L/D (en
verde), alcanza su maximo L/Dm4x. a 6 ° de AOA, lo que significa que, en este angulo, se obtiene
la mayor sustentacion para la menor cantidad de arrastre. Hasta este punto hay que tener en
cuenta que este maximo se produce en un C; y AOA especificos. Si la aeronave se opera en
vuelo estable en L/Dmix, la resistencia total es minima y cualquier AOA menor o mayor que
dicho L/Dwm4x reduce este Gltimo, en consecuencia, aumenta la resistencia total para un avion
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Figura 7. Coeficientes de sustentacién, arrastre y ratio.
Fuente:Tomado y adaptado de U.S. Departament of Transportation Federal Aviation
Administration, (2016).

1.2.3.5. Fuerzas en una aeronave de ala fija. Acevo, (2011) destaca la existencia
de cuatro fuerzas que actian equilibradamente sobre un avion en vuelo recto sin aceleracién,
y son: (1) peso, por la masa de la aeronave; (2) sustentacion, que es una fuerza proporcional
a la velocidad, de igual valor al peso pero de sentido contrario; (3) arrastre o resistencia,
resultante del efecto del aire sobre el fuselaje, tren de aterrizaje, alerones, timén y demas
elementos de control de vuelo.; (4) traccidn creada por la hélice impulsada por el motor para
crear velocidad (pag. 30).
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sustentacion
T fuselaje —- resistencia

sustentacion

Figura 8. Fuerzas sobre una aeronave.
Fuente: Tomado y adaptado de Acevo, (2011). Sistemas de teledeteccidén activos y pasivos

embarcados en sistemas aéreos no tripulados para la monitorizacién de la tierra.

1.2.3.6. Ejes de la aeronave y superficies de control. Alvarez, (2016) describe
que, ademas de requerirse un adecuado perfil del ala para que logre sustentar el fuselaje,
también se necesita responder a los movimientos de ascenso, descenso y giros previstos para
la aeronave (cabeceo-pitch, alabeo-bank o roll y guinada-yaw), asi como para asegurar la
estabilidad de la misma, para lo cual se requieren componentes adicionales. Estos
componentes se denominan superficies de control y pueden estar ubicadas sobre las alas
(alerones y superficies hipersustentadoras - flaps, slats, etc.) para los ascensos, descensos y
giros, o en la cola de la aeronave (estabilizadores horizontales y estabilizador vertical o deriva)
para su estabilidad durante el vuelo. No obstante, aunque dichos componentes permiten
neutralizar los giros, respecto al centro de gravedad de la aeronave, también afladen un
componente de arrastre o resistencia parasita (pags. 16-17).

En la cola y especificamente en el estabilizador vertical o deriva se encuentra el timdén
de direccién, que es el encargado de controlar la guifiada. Por su parte, en el estabilizador
horizontal se encuentra el timdn de profundidad, el cual controla y maneja el cabeceo de la
nave (Centro Aerondutico Virtual, s.f.).

Guifiada

<>
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Z

Figura 9. Ejes de giro de la aeronave y neutralizacién con superficies de control y
estabilizadores.
Fuente: Tomado y adaptado http://tutorialpmdgpacual.blogspot.com/
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Timon de direccion

_Deriva

horizontal Timén de profundidad

Conjunto hipersustentador

Figura 10. Superficies de control en ala y cola.
Fuente: http://bsas-vac.tripod.com/Dfc/Vuelo1l/Control/empenaje.htm

1.2.3.7. Centro de gravedad y centro aerodinamico. Segun Acevo, (2011) en el
centro de gravedad se concentra toda la masa de una aeronave y depende del dngulo de
ataque a AOA; mientras que el centro aerodindmico se presenta, generalmente a % de la
cuerda del perfil del ala, donde el momento es constante, como ya se mencioné en acapites

anteriores (pdag. 30).

centro aerodindmico

motor
hélice

combustible

centro de gravedad

Figura 11. Centros de gravedad y aerodindmico en una aeronave.
Fuente: Tomado y adaptado de Acevo, (2011). Sistemas de teledeteccidén activos y pasivos

embarcados en sistemas aéreos no tripulados para la monitorizacion de la tierra.

Por ultimo, el autor indica que si el centro de gravedad esta movido hacia adelante el
momento de inclinacién hara que la nariz del avién tienda a bajar (tiende a picar); mientras
gue si estd movido hacia atrds el momento lo inclinard hacia atras (tiende a encabritar).
Adicionalmente, si estos desplazamientos son muy pronunciados el vuelo sera inestable y
podria presentarse un accidente. Es por esto que se debe tener control sobre el peso, las
dimensiones y el lugar donde se coloca la carga util (pag. 31).

1.2.3.8. Propulsion y velocidad maxima de la aeronave. A partir de las
caracteristicas de los componentes del sub sistema de trabajo y propulsién, asi como de la
ecuacion empirica de Staples, (2013) (ver Figura 12), se determinan el empuje F estatico


http://bsas-vac.tripod.com/Dfc/Vuelo1/Control/empenaje.htm
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(considerando Vp igual a 0), el empuje F dindmico a una velocidad definida y la velocidad
maxima de la aeronave (cuando al iterar F llega a cero y se despeja el valor de Vo).
Dynamic Thrust Equation

F = thrust (N), d = prop diam. (in.), RPM = prop rotations/min., pitch = prop piteh (in.), Vo =
propeller forward airspeed (m/'s)

Expanded Form.
F o 1,y TOL0254 - )" (RPM 0.0254 - pitch 1"““)2
o 4 prop " 0- Qe plten o e
1min d il
—(rpM,,,, 0.0254 - pit h»——)vl(-———-—)
( prop PHER Sosec)  *1\3.29546 - pitch

Simplified Form:

d35
F =4.392399x10"% - RPM Jﬁ (4.23333x10°* - RPM - pitch — V)
piic

Figura 12. Calculo del empuje dinamico para determinar la velocidad maxima de la aeronave.
Fuente: Tomado y recuperado de Staples, (2013). electricrcaircraftguy [articulo de blog].

Thrust vs. Aircraft Airspeed

Thrust, F (kg)

0 10 20 30 40 50 60 70 20 90 00
Aircraft Airspeed, VO (mph)

Figura 13. Grafico para determinar la velocidad maxima de la aeronave.
Fuente: Tomado y adaptado de Staples, (2013). electricrcaircraftguy [articulo de blog].

1.3. Tunel de viento.
1.3.1. Tipos y clasificacion.

Olivos, (2017) describe que existen dos tipos principales de tuneles en dos
configuraciones distintas en la seccion de prueba. Los tipos principales son de circuito abierto
y de circuito cerrado y en cuanto a la configuracién de la cdmara de prueba pueden ser de
seccidn abierta o de seccidn cerrada. En el de circuito abierto el aire se toma de la atmdsfera
por soplado o aspiracion, recorre los tramos del tunel (estabilizado, contraccion, cdmara de
prueba, difusor) y sale nuevamente hacia la atmdsfera, necesitando poco espacio e
instalaciones sencillas. Por su parte, en el de circuito cerrado el aire recircula varias veces por
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la cdmara de prueba y presenta las siguentes caracteristicas: (1) disminuye el consumo de
potencia del equipo propulsor; (2) disminuye el sonido en los alrededores; (3) mejora en la
calidad de la corriente de aire en la camara de prueba; (4) mejora los pardmetros ambientales
y técnicas de visualizacidn; (5) Son mucho mas costosos (pag. 27) .

Para complementar el apartado, Olivos también clasifica los tlineles segun el régimen
que alcanzan en cuanto a su niumero de Mach (cociente entre la velocidad del flujo y la
velocidad del sonido) (pag. 27):

- Tunel subsodnico (Mach < 1)

- Tunel transénico (Mach = 1)

- Tunel supersénico (Mach > 1)

- Tunel hipersénico (Mach > 5)
1.3.2. Diseio.

En base a la idea conceptual del tipo de tunel y a las dimensiones de la seccién de
pruebas requerida por el proyectista, se hace un resumen del procedimiento de disefio:

- Siguiendo a Bermeo, Siguencia, & Serpa, (2012) se determina:
o El tipo de flujo y caudal de aire necesario (pags. 40-43).

o Las pérdidas totales, presidn estatica, velocidades de flujo, etc, mediante la aplicacién
de técnicas adecuadas para cada seccién del tinel:

= Para la seccién de pruebas (pags. 45-48).

= Para la secciéon de contraccion (pags. 51-57), a excepcion del cédlculo del factor de

pérdidas que se realiza segun Kisieliev por reduccion gradual.
= Para la seccion del difusor (pags. 60-65).

- Siguiendo a (Gonzales, Chiroque, & Urcuhuaranga, 2011) se determina la presién
estatica total, potencia del eje del motor de extractor y finalmente el extractor
comercial aproximado.

1.4. Marco normativo

Segun Ramirez J., (2015) el 7 de diciembre de 1944, las autoridades de numerosos
estados firmaron el convenio de Chicago, donde se contemplaban los vehiculos aéreos sin
piloto y acordaron que ninguna aeronave sin piloto volara sobre el territorio de uno de los
estados involucrados a menos que tenga autorizacion del mismo (pag. 34).

Ramirez precisa que dicho convenio cred la Organizacién de Aviacion Civil
Internacional (OACI), la cual desarrolla Normas y Métodos Recomendados de aviacidn civil,
empezando a trabajar en vehiculos aéreos no tripulados desde el 2005. En el 2007 el OACI
formo el Grupo de Estudio sobre Sistemas Aéreos No Tripulados y al 2014, dicho grupo se
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convirtio en el Panel de Sistemas de Aeronaves Pilotadas por Control Remoto (pag. 35). En
paralelo, en el 2007 otro grupo de paises europeos, formdé un foro denominado JARUS
(Autoridades Reunidas para la Regulacion de Sistemas no Tripulados), que luego, se extendio
a Estados no Europeos (Australia, Brasil, Canada, Colombia, EE.UU., Israel, Rusia y Sudafrica)
(pags. 35-36).

En noviembre de 2015, el Gobierno Peruano a través del Diario “El Peruano”,
aprueba, mediante resolucidon directoral N°501-2015-MTC/12, la Norma Técnica
Complementaria “Requisitos para las Operaciones de Sistemas de Aeronaves Pilotadas
Distancia”, donde se dictamina que la Direccion General de Aerondutica Civil (DGAC), es la
autoridad aerondutica civil que regula, supervisa, controla, fiscaliza y sanciona las que se
vinculan al empleo de todas las aeronaves civiles, incluyendo las pilotadas remotamente (pag.
570176).

Este nuevo componente del sistema aeronautico ha alcanzado un gran desarrollo
tecnoldgico por lo que se aplica a servicios civiles y militares, aunque su integracidn segura al
espacio aéreo denota dificultades en lo referido a los sistemas de certificacidn para la entrega
de licencias, de los equipos que los constituyen y de la operacion. A pesar de ello, la operacidn
de estas aeronaves es viable teniendo cuidado en que no se colisione con las aeronaves
pilotadas, para lo cual se establecen las siguientes limitaciones (pag. 570179):

No se podran operar VANTSs si:
- La masa mdaxima de despegue supera los 25 Kg.

- Se vuela: (1) sobre zonas pobladas salvo que autorice la DGAC; (2) en éarea de
concentracion de personas; (3) sobre personas no involucradas en la operacidn: (4) en
condiciones nocturnas; (5) durante mas de una hora; (6) durante mas del 80% de la
autonomia; (7) con un piloto no acreditado o autorizado; (8) a menos de 4 Km de un
aerédromo; (9) a 30 m de separacion horizontal de vias de comunicacion,
infraestructura de transmision eléctrica y de telecomunicaciones, cursos de agua
navegables y ductos de hidrocarburos; (10) en zonas peligrosas, prohibidas vy
restringidas segun la AIP-PERU (Publicacién de Informacion Aeronautica del Peru) o en
los NOTAM (Informacion para Aviadores) indicados en la web de CORPAC; (11) en

navegacion aérea internacional o en alta mar salvo autorizacién de la DGAC.
- No se cuenta con el manual del fabricante.
- No se cumplen las prescripciones del manual.
- No se ha realizado inspeccién previa de la aeronave.
- No se presenta plan de vuelo al Control de Transito Aéreo (ATC).
- Se vuela por encima de 500 pies (152,4 m) de altura.

- A mas de 100 mph (160 Km/hora).
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- Se deja caer o se lanzan objetos, material o fluidos salvo autorizacion de DGAC.

Una indicacion importante en la Norma es el registro de la aeronave para lo cual se
debe presentar la documentacion adecuada y en cuanto a las acreditaciones, la DGAC las
resuelve en un plazo maximo de 30 dias habiles, mientras que las de autorizacion lo hacen en
maximo 60 dias habiles a partir del dia siguiente de la presentacion. Por ultimo, se especifica
los lineamientos de uso de los VANTSs en zonas urbanas para trasporte de carga equipada con
paracaidas para zonas de emergencia, para recintos cerrados, etc. (pags. 570178-570179).

Finalmente, en el 2018, también a través del diario “El Peruano” se promulga la ley N°
30740, que regula el Uso y las operaciones de los Sistemas de Aeronaves Pilotadas a Distancia,
la cual tiene en cuenta los lineamientos de la norma anterior y agrega algunas disposiciones
complementarias, entre las cuales resalta la referida a beneficios tributarios por el uso de los
VANTSs desarrollados en proyectos de investigacion aprobados por el CONCYTEC (pag. 5).

1.5. Software de validacion

Se hace uso de herramientas informaticas desde la fase previa de data del disefio y
desarrollo del modelo de VANT a utilizar, hasta la verificacion aerodindmica del modelo de
aeronave completa con los materiales seleccionados y validados individualmente. Es decir,
primero para la seleccion del perfil alar por unidad de longitud y luego sobre la aeronave
completa siguiendo la siguiente secuencia:

a) Modelado con software CAD.

b) Analisis por elementos finitos (FEM) de elementos estructurales, sélo para el caso de

la aeronave mediante software.
c¢) Verificacidon aerodinamica mediante software con CFD.

Para cumplir con este panorama de exigencias computacionales se utiliza el software
SolidWorks y sus herramientas de analisis y simulacidn, teniendo en cuenta que los apartados
a) y ¢) ya han sido concluidos y sirven de data para la presente investigacion.

1.4.1. El software CAD o disefo asistido por computadora.

Es una herramienta que nos sirve para el modelado mecdnico virtual de piezas
sustituyendo el dibujo manual (Autodesk, s.f.). En el presente estudio se utilizara el software
base de modelado de SolidWorks.

1.4.2. El método FEM o método de elementos finitos.

Es un método numérico de simulacion computacional que utiliza softwares para
obtener respuestas a numerosos problemas de ingenieria. Los principios de este método se
basan en dividir la pieza en muchos pequefos elementos, de cantidad limitada (de ahi el
nombre “elementos finitos”), para analizar estos en forma simultanea vy llegar la solucién de
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un problema complejo. Sin embargo, debido a que el sistema trabaja con agrupamientos
limitados el comportamiento fisico se resuelve de manera aproximada (Mirlisenna, 2016).

Para esta etapa del analisis se utiliza la herramienta SolidWorks Simulation, el cual
parte del modelo CAD definido, retirando luego los elementos no estructurales, sin dejar de
considerar el peso de ellos sobre el lugar donde estaban posicionados. En todo momento se
trata de tomar una estructura base y sustituir la de otras sub estructuras por fuerzas con el
valor de su peso.

1.4.3. La simulacién con CFD o dindmica de fluidos computacional.

Es una herramienta para el andlisis aerodindmico que “consiste en el empleo de
computadoras y técnicas numéricas para resolver problemas fisicos relacionados al
movimiento de fluidos, y otros fenémenos” (Olivos, 2017, pdg. 22). Si bien es cierto existen
softwares aerodindmicos mas especializados en la industria aerondutica, el SolidWorks y su
componente de simulacidn es suficiente para el presente proyecto, dadas las condiciones a la
gue estard expuesta la nave no tripulada. Ademads, hay que indicar que para una mejor
verificacidn se prevé el uso de un tunel de viento, construido ad hoc para las condiciones
requeridas por el proyecto.

De Olivos, (2017), para llevarla a cabo hay una etapa de pre proceso que requiere como
data necesaria: el modelo CAD (geometria, rugosidad); propiedades fisicas del medio
(velocidad, densidad del aire, etc.); delimitacion de condiciones iniciales; describir el
fenomeno fisico que se modela; y generar la malla adecuada. Luego, le sigue el
procesamiento, que consta del proceso de discretizacion y la solucién interna de las
ecuaciones algebraicas. Finalmente, el post proceso donde se visualizan los resultados en
numeros, graficos e inclusive con animaciones del fendmeno simulado. Por ultimo, para
obtener los parametros aerodinamicos, sélo se solicitan los valores de fuerzas en los ejes
correspondientes (pag. 23).

En nuestro caso se utilizé la herramienta SolidWorks Flow Simulation, realizandose la
evaluacioén en dos etapas:

a) Evaluacion del perfil alar seleccionado a partir de la determinacién del angulo de
ataque que permite los parametros aerodindmicos de maxima sustentaciéon y minimo
arrastre. Como se puede inferir, es necesario realizar las simulaciones en todos los

angulos de ataque para los perfiles de partida.

b) Verificacién final de los pardmetros aerodinamicos del modelo de la aeronave donde
se validara todo el conjunto, es decir el ala con el perfil alar elegido y el acabado
superficial de toda la aeronave. Este ultimo, validado, previamente, en el tunel de
viento.
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1.6. Desastres naturales

Ferradas, (2012) en la presentacién de su informe “Riesgos de desastres y Desarrollo”
sefiala que “LOS DESASTRES NO SON NATURALES, pues no pueden existir si no hay poblacién
expuesta; y porque cada vez mas las amenazas de ocurrencia de fenédmenos destructores son
consecuencia o estan influidos por la accién del hombre” (pag. 07).

Desde el Estado, la Presidencia del Consejo de Ministros a través de la Plataforma
digital Unica del Estado Peruano gob.pe, publicé en el 2014 el “Plan Nacional de Gestion del
Riesgo de Desastres PLANAGERD 2014-2021”, donde se realiza un diagndstico sobre los
peligros y riesgos de desastres naturales en el Pais (Tabla 5). En este documento electrénico
se sefala, en referencia al origen de los desastres naturales en el Peru, que estos se generan,
mayoritariamente, debido a nuestra ubicacidon geografica, al encontrarnos: (1) dentro del
“Cinturdn de Fuego del Pacifico” lo que da lugar a una sismicidad aproximada del 80% a nivel
mundial, es decir que habrad mucha tendencia a que ocurran sismos, tsunamis y erupciones
volcdnicas; (2) en zona tropical y subtropical de la costa oeste de América del Sur, estando
expuestos a variaciones climaticas causantes de desastres como el Fendmeno “El Nifio”,
precipitaciones torrenciales, inundaciones, sequias, heladas, granizadas, vientos extremos,
etc.; (3) con la presencia de la Cordillera de los Andes que divide al Pais en tres regiones
geograficas bien diferenciadas: costa, sierra y selva, lo que supone la existencia de todos los
climas posibles del planeta, generandose también otro tipo de desastres por fendmenos
geoldgicos como deslizamientos, derrumbes, etc. (pag. 11).

1.6.1. Situacion del Sistema Nacional de Gestion de Riesgo de Desastres (SINAGERD)

A partir de la informacién descrita en el PLANAGERD 2014-2021 (pag. 31), el SINAGERD
tiene como funcién la implementaciéon de la gestion del riesgo de desastres en todos los
niveles de gobierno, aunque presenta limitaciones para su consolidacién, algunas de ellas
debido a eventos previos a su creacidn y otras inherentes a su propia evolucién. Entre ellas,
se menciona: (1) la insuficiente capacidad operativa, debido a problemas de adecuacién con
las normas e instrumentos de la Gestién de Riesgo de Desastres (GRD); (2) la falta de capacidad
de sus autoridades, funcionarios y especialistas; (3) lenta incorporaciéon de la GRD en la
planificacion propuesta; (4) falta de linea base; (5) débil articulacién al interior del SINAGERD;
(5) escasa articulacion de las empresas, las organizaciones de la sociedad civil y la poblacion a
nivel local y regional. Sin embargo, también se indica que todo esto se puede superar,
fortaleciendo y consolidando el sistema dentro de los principios de gradualidad y
subsidiariedad.

En cuanto a los factores que aumentan la vulnerabilidad al riesgo de desastres, este
mismo documento sefiala los siguientes: (1) incumplimiento de normas regulatorias de uso y
ocupaciéon del territorio urbano y rural; (2) pobre articulacion de los demds sistemas
funcionales y administrativos; (3) reduccién de la resiliencia de la poblacién debido a la
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pobreza; (4) migracidon no planificada y altamente expuesta a peligros de origen natural o
producidos por los humanos (pdag. 31).

Por otra parte, también se indica que las instancias, entidades e instrumentos, entre
otras: el Consejo Nacional de GRD-CONAGERD; la Presidencia del Consejo de Ministros — PCM;
el Centro Nacional de Estimacion, Prevencién y Reduccidon del Riesgo de Desastres —
CENEPRED; el Instituto Nacional de Defensa Civil - INDECI; el Centro Nacional de Planeamiento
Estratégico — CEPLAN; el Ministerio de Economia y Finanzas — MEF; los Grupos de Trabajo para
la GRD; las Plataformas de Defensa Civil, las normas legales del GRD; el Programa Presupuestal
Reduccion de Vulnerabilidad y Atencion de Emergencias por Desastres —PREVAED; y las
entidades cientificas y tecnoldgicas en GRD; favorecen la implementacién del SINAGERD (pag.
31).

Tabla 5. Descripcién de los principales tipos de peligros de origen natural en el Pera.

Lugar Fecha K Pérdidas .
Evento . . Daiios L. Observaciones
ocurrencia ocurrencia economicas
67 000 fallecidos, 150 Se cred la
, 800 000 000 .
Terremoto Ancash Mayo 1970 000 heridos y 1 500 X Defensa Civil en
o de ddlares ,
000 damnificados el Peru.
. Octubre 78 fallecidos, 2450 g, 430 000
Terremoto Lima heridos y 112 692 .
1974 i~ de ddlares
damnificados
Fendémeno 512 fallecidos, 1 907 Z. Norte: Lluvias
“El Nifio” 537320;22/ 1982-1983 720 damnificados. 36120,8;220 torr. e inund.
(FEN) » Economia cayd 12% Z. Sur: Sequias
Noviembre 17 fallecidos, 1591 ;0 554 609
Terremoto Nazca heridos y 170 247 .
1996 i de ddlares
personas damnificadas
Fenomeno Zona norte, 366 fallecidos, 1304 3500 000
“El Nifio” centro y Sur del  1997-1998 heridos y 1 907 720 000 de Mega evento
(FEN) Peru. damnificados. ddlares
. 83 fq//eCIdos, 2812 311 000 000 Afectod Arequipa,
Terremoto Zona Sur Junio 2001 heridos. 444 876 J Moquegua y
o de ddlares
personas damnificadas Tacna.
Poblaciones .
Helqdfys y andinas y de la A partir del Muchos dafios
friaje 2002
selva peruana
. 2004y
Inundaciones Puno 2010
Inundaciones San Martin 2006
' Agosto 596 falleczdos, 1292 200 000 000 Tamb{en afecto
Terremoto Pisco heridos y 655 674 , Limay
2007 - de ddlares .
damnificados Huancavelica
Inundaciones Junin 2007
Inundaciones Cusco 2010
Inundaciones Ucayali 2011
Inundaciones Loreto 2012

Fuente: Elaboracion propia.
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1.6.2. Estimacion de la vulnerabilidad de la poblacion

El documento del PLANAGERD determina la vulnerabilidad de la poblacién teniendo
en cuenta, ya sea los fendmenos naturales o la accién del ser humano, incluidos sus medios
de vida. De ahi, que las condiciones de riesgo de la poblacion vulnerable se clasifican en medio,
alto y muy alto; y, se localiza, principalmente, en las zonas urbanas marginales y alto andinas,
donde hay pobreza, extrema pobreza y bajo equilibrio emocional (baja resiliencia).
Adicionalmente, son causales indirectas de vulnerabilidad: la falta de un marco legal adecuado
para la GRD; insuficiente formacién educativa y capacitada para la GRD; acceso limitado a
mecanismos de proteccién publica y financieros; y, la deficiencia del Estado para la gestion de
emergencias y/o desastres (pag. 32).

1.6.3. El Fenomeno El Niino (FEN)

En la Tabla 5, “Descripcion de los principales tipos de peligros de origen natural en el
Perd” del PLANAGERD 2014-2021, se define a este fenomeno:

Fendmeno océano atmosférico caracterizado por el calentamiento de las aguas
superficiales del Océano Pacifico ecuatorial, frente a las costas de Ecuador y Perd, con
abundante formacién de nubes cumuliformes principalmente en la regién tropical (Ecuadory
Norte del Peru), con intensa precipitacion y cambios ecoldgicos marinos y continentales (pag.
14).

Asi mismo, se hace una descripcion certera de este fendmeno como se muestra a
continuacion (pag. 14y 15):

“El Nino” también llamado ENSO (“El Nifio Southern Oscillation”), es un fendmeno
climatico, erraticamente ciclico, que consiste en un cambio en los patrones de movimiento de
las corrientes marinas en la zona intertropical provocando, en consecuencia, una
superposicidn de aguas calidas procedentes de la zona del hemisferio norte inmediatamente
al norte del ecuador sobre las aguas de afloramiento muy frias que caracterizan la corriente
de Humboldt; esta situacién provoca estragos a escala zonal (en la zona intertropical) debido
a las intensas lluvias, afectando principalmente a América del Sur, tanto en las costas
atlanticas como en las del Pacifico.

La magnitud de este calentamiento oscila entre aproximadamente 2 °Ca 12 °C encima
de la temperatura normal y superficial del mar. Durante los afios 2002, 2003 y 2004 se
registraron Niflos débiles con calentamientos del mar, proximos a 2 °C en la costa tropical de
Ameérica del Sur, y de unos 8 °C durante el periodo 1982 — 1983, y de 10 °C a 12 °C durante el
periodo 1997 — 1998.

Finalmente, en cuanto a las dreas expuestas a nivel Perdu, la Tabla 5 del PLANAGERD
2014-2021, destaca que el FEN afecta las zonas costeras del Norte, Centro y Sur del pais de
manera diferenciada: (1) Costa norte con inundaciones, huaycos afectando a la poblacién,
medios de vida e infraestructura; (2) Costa centro presenta huaycos, deslizamientos, que
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afectan la infraestructura y los medios de vida; (3) Costa sur, bdsicamente con sequia
influyendo sobre los medios de vida diferenciada (pag. 14).

1.6.4. Las inundaciones

Para el caso del Peru, las inundaciones mas intensas se asocian a la actuacion de los
huracanes y el FEN, en la zona norte y centro del pais, y se producen por la gran intensidad de
las lluvias, las penetraciones del mar, desbordes de rios y lagos, y, por ultimo, por el colapso
de represas. Especificamente, para la zona norte se tienen tres rios: el rio Tumbes en Tumbes
y los rios Chira y Piura en Piura. Las fuentes matrices de los dos primeros (Tumbes y el Chira),
estan dentro de una zona de regulares y abundantes precipitaciones ecuatoriales (altas
precipitaciones pluviales), lo que los hace permanentes ricos en caudal. En cambio, el rio Piura
se origina en el limite de la zona ecuatorial y una zona conocida como arida o “seca” por las
bajas precipitaciones (Ferradas, 2012, pags. 88-89).



Capitulo 2
Materiales aeronauticos y metodologias de seleccion
2.1. Materiales para la fabricacion de aeronaves

Dado que sobre la Ciencia de los Materiales existe gran cantidad de informacién
bibliografica, el primer bloque de este apartado se basa en el autor Esteban, (2016), en su
libro “Materiales y elementos aeronauticos”, donde precisa la informacién de aquellos
materiales mas comunes y aptos para la industria aeronatica. En esta linea, como corolario de
su larga experiencia, define tres grupos principales de materiales para aeronaves: aleaciones
férreas (o acero, ya en declive), aleaciones ligeras con otros de poco uso (aluminio, titanio,
magnesio, litio, latones, bronces, etc.) y materiales compuestos (fibras con matriz pldstica o
metalica). En el siguiente bloque, a partir del apartado 2.1.4., se hace un resumen de otros
aportes en el rubro de materiales aeronauticos, para modelos a menor escala donde estan
incluidos los VANTs, y finalmente, un resumen del uso actual de la impresién 3D en
aeronautica para piezas personalizadas de material polimérico.

2.1.1. Metales

2.2.1.1. Aceros para aeronaves. Son tres los grupos de estos tipos de aceros de uso
estructural preferente en aeronaves: aceros Maraging o martensiticos, aceros de contenido
medio de C (< 0,5 %) con baja aleacién de elementos y los aceros inoxidables.

a) Aceros Maraging.

- Combinan gran tenacidad y alta resistencia mecanica.

- Muy bajo contenido de carbono (0,03 %). Esto es importante para no formar carburos.
- 18 % o0 mas de niquel, que no lo hace resistente a la corrosion, y otro tanto de cobalto.
- Limite elastico llega hasta 2000 MPa (203,8 Kg/mm?).

- Se obtienen calentando el material hasta 850 °C y enfriando lentamente.

b) Aceros de contenido medio de C y baja aleacion.

- Contenido de C entre 0,25 % y 0,50 % y algunos elementos de aleacién (Mo, V, Co, Cr
y Ni).
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- Se emplean después de tratamiento de temple.
- Elacero Aermet llega hasta 1700 MPa (173,3 Kg/mm?).

- Para estructuras aeronduticas es un material versatil, con buena resistencia a la fatiga
y aceptable tenacidad, aunque en la actualidad ha perdido sitio para tal uso.

- Se utiliza para trenes de aterrizaje, pero a veces se reemplaza por titanio.
- Aceros inoxidables.

- Bajo contenido de C (entre 0,08 % y 0,25 %). Al menos 15 %Cr y Ni por el orden del 5
%.

- Resistencia mecanica comparada con los Maraging (del orden de los 1700 MPa ¢ 173,
3 Kg/mm?2).

- Con cromo minimo 15 % se forma capa superficial contra la corrosién. El niquel aporta
tenacidad.

- Se utilizaron para revestimiento de aviones de alto nimero de match y algunos
mastiles de montaje del motor siguen siendo de acero inoxidable

- Inoxidables mas empleados en aerondutica: 17-4 PH y 15-5PH (endurecidos por
precipitacion) con carga de rotura del orden de los 1500 MPa (152,9 Kg/mm?).

2.1.2. Aleaciones ligeras y otros de poco uso.

A este grupo pertenecen las aleaciones de aluminio, titanio y magnesio por su baja
densidad y otros de menor uso como el latén, bronces, cuproaluminios, antifricciones,
superaleaciones y refractarios.

2.1.2.1. Aleaciones de aluminio. Las aleaciones aeronduticas de aluminio se obtienen
de la combinacién del aluminio con metales como el cobre, manganeso, zinc y magnesio. El
bajo peso especifico (2,7 g/cm?) y alta resistencia mecdnica las hacen esenciales para la
industria aeronautica.

El aluminio puro tiene alta resistencia a la corrosidon, mas no sus aleaciones por lo que
deben protegerse del ataque corrosivo. Por ejemplo, el alclad se debe recubrir con aluminio
puro para su uso.

Designacion y caracteristicas: De las series existentes las que se utilizan en aeronautica
son las series 1, 2, 6, 7 y 8 y sus caracteristicas se presentan en la Tabla 6.

Efecto de la temperatura de trabajo: Las aleaciones de aluminio disminuyen su limite
eldstico y resistencia en un rango de temperaturas entre 100 °C y 150 °C (a 150 °C, tanto el
limite elastico, como la resistencia mecanica se puede reducir hasta 20 %). De ahi que, en
aviones supersonicos, donde el rozamiento con el aire calienta considerablemente el
revestimiento, es peligroso y hasta imposible utilizar, por lo que se han fabricado aleaciones
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especiales de aluminio para solucionarlo (Hiduminium RR58 con Cu, Ti, Ni, Fe, Mg y Si para el
Concorde Match 2,2).

Tabla 6. Caracteristicas de series de aleaciones de aluminio usadas en aerondutica.

Serie Caracteristicas Aplicaciones
Ixxx L L
. . Uso limitado en aviacion.
o Aluminio puro normalmente con trazas de impurezas de Fe. . .
99 % . . . . Depdsitos de productos quimicos,
Para mejorar resistencia mecdnica: Mn, Cu o Zn con menos , ..
. . ., . tuberias, etc. Recubrimientos y
pureza, de 1 %. Resistencia a la corrosion. Carga estructural baja. P
.. L remaches. Barras de distribucion
, Excelente conductividad eléctrica . (L
0 mds del sistema eléctrico y cableado.
Grupo del cobre (Duraluminio). Admiten tratamiento térmico Para piezas del avion resistentes
2XxxX y endurecen por precipitacion formando compuestos (la 2024 para largueros,
Al-Cu endurecedores del Cu'y Mg residual. Aleacion 2024 es larguerillos, soportes,
estdndar para aerondutica. revestimientos del ala, mamparos
Hoy otras aleaciones: 2025 y 2048 con menos impurezas. de presion, remaches, etc).
XXX Ocasionalmente en costillas del
Admiten tratamiento térmico. Escaso u obsoleto uso ala. depdsitos de combustible
A-Mg-  gerondutico. Poca tenacidad. Salvedad aleacién 6061 (Al -1 » G€p i y
o osc carenados (revestimientos
Si % Mg - 0,6 %Si).
externos).
Tvxx Tratable térmicamente. La 7075 para piezas del avion
Las de mds alta resistencia a la traccion y buena resistencia resistencia entre 450 MPa y 650
Al-Zn a la fatiga. Aleacion 7075 también es estdndar para MPa (estructuras). Otras para
aerondutica. revestimiento de fuselaje
Uso limitado. Buena densidad (0,53 g/cm?). Médulo eldstico
8xxx alto y excelente resistencia a la fatiga (la 8090 mds ligera y
10 % mayor en médulo eldstico que 7075 templada). Buen Depdsitos externos de combustible
Al- uso criogénico. de lanzadores de satélites
otros Son caras. Dificil obtencion encima de 3 % Li. Baja tenacidad artificiales y naves espaciales.
transversal en secciones rectas. Riesgo de corrosion
galvdnica con otros materiales de aeronave.
Fuente: Datos extraidos de Materiales y elementales aeronauticos. Esteban Ofate, 2016,
pags. 13-15.

2.1.2.2. Aleaciones de titanio.

El titanio es un mineral abundante en la corteza

terrestre y desde el punto estructural, sus aleaciones se encuentran en un nivel intermedio
entre las de aluminio y el acero. Es ligero, ductil, resistente a la corrosidon a temperaturas
moderadas y muy buena relacidn resistencia mecanica/peso. Baja resistencia a la corrosion a
altas temperaturas y en ambientes salinos. Su resistencia a la fatiga puede llegar a ser
excelente y su endurecimiento se efectla por trabajo en frio, solucidn sdélida o refinamiento
de grano.

A diferencia de las aleaciones de aluminio y magnesio, con una sola estructura
cristalina, el titanio como el hierro es polimorfo, es decir, presenta mas de una estructura
cristalina a temperatura ambiente.

Aplicabilidad de aleaciones de titanio

- Tienen precio elevado (ocho veces mas que las de aluminio) por lo que sdlo se usa
cuando ya no queda otra alternativa.
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- Mecanizado dificil y para sustituir sélo el acero.
- Enzonas del avién a 150 °C sustituir aleacién de aluminio por una de titanio.
- No utilizar en ambientes con presencia de cloruro, bromuros y otros del grupo 7.

- Algunas aleaciones como la Ti-5Al-2,55n son sensibles a corrosidon por esfuerzos en
agua destilada.

2.1.2.3. Aleaciones de magnesio. Son las mas ligeras estructuralmente (1,5 veces
menos que las de aluminio y cuatro veces que el acero), con excelente relacién resistencia
mecanica/peso, y las del rubro aeroespacial se comparan en densidad con las de aluminio (1,8
g/cm? contra 2,7 g/cm? de las de aluminio). Asi mismo, son las aleaciones mas faciles de
conformar por lo que son muy atractivas para el rubro aeronautico (grandes piezas obtenidas
por moldeo para carteres de compresor de motores o cajas de engranajes de aviones).

En general, son aleaciones de poca tenacidad, baja resistencia mecénica y a la fluencia
y, ademds, como en la mayoria de los materiales metdlicos, al aumentar la temperatura,
reducen su limite elastico (a 200 °C sus capacidades estructurales bajan a la mitad de lo que
son al ambiente).

Los tratamientos térmicos de estas aleaciones son los mismos que los de las aleaciones
de aluminio.

2.1.2.4. Otros materiales metalicos. Los materiales metdlicos que se describen a
continuacion se han considerado al final por su limitado uso en aeronautica.

Latones: Es una aleacion de cobre con contenidos de cinc hasta 40 % y pueden ser
sometidos a recocidos totales o parciales. Cuando esta en solucion sélida hasta 36 % de cinc
sélo tiene fase alfa y se le denomina latén alfa, con buenas propiedades de resistencia
mecanica, ductilidad, resistencia a la corrosion, no obstante, tiene mucha menor
conductividad eléctrica que el cobre. Mayor contenido de cinc hasta 40 % da lugar a la
aparicidn de fase beta que es fragil y mas dura que la fase alfa, obteniéndose el [atén beta. Sin
embargo, con el aumento de temperatura aumenta su ductilidad, teniendo buena
performance en caliente. Por ultimo, si el cinc supera el 45% se produce laton gamma, de poca
trabajabilidad en caliente y en frio.

Bronces: Viene a ser cualquier aleacién de Cu que tiene elementos de aleacién
diferentes de cinc y niquel, pero la aleacién basica parte de la combinacién Cu-Sn. Un
porcentaje mayor de 8 % de Sn infiere dureza y fragilidad; y, al legar al 15 %, alcanza su maxima
resistencia. El color rojizo de los bronces se logra con mas de 90 % de Cu y se va tornando
naranja-amarillo conforme este porcentaje se va reduciendo.

Cuproaluminios: Son aleaciones de cobre con 12 % de aluminio como maximo (sino se
fragilizan) y los principales son dos: alfa (A18) y de estructura compleja (A18-14). Los primeros
son blandos y ductiles en estado de recocido, endureciendo con el trabajo en frio, pierden
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dureza a partir de los 300 °C y se usan para bisuteria o en forma de tubos y chapa. Los de
estructura compleja se bonifican para adquirir resistencia mecanica, a la corrosion, fatiga y
desgaste y se utilizan en bombas de impulsion y otras aplicaciones industriales.

Cuproplomos: Tienen cobre con 30 % de plomo como maximo y se debe tener cuidado
en su fabricacidn, ya que, en estado liquido, el plomo es inmiscible en el cobre, si se quiere
obtener una adecuada distribucién y tamafio de las particulas de plomo. Se emplean en
cojinetes antifriccién protegidos con una capa de Sn-Pb para evitar su deterioro corrosivo.

Cuproniqueles: Son aleaciones de cobre con niquel entre 5 % y 44 % con una resistencia
a la traccién de 40 Kg/mm? y muy buena resistencia, tanto a la corrosién como a los &cidos.
Una de las principales es la 75Cu-25Ni que se utiliza en la moneda bimetalica de 2 Euros.

Antifricciones: Se refieren a las aleaciones de antimonio con otros metales de bajo
coeficiente de rozamiento al deslizamiento para la fabricacién de cojinetes lisos. La aleacién
mas importante es el Babbitt (7,4Sb, 88,9Sn y 3,7Cu), pero existen las comerciales de acuerdo
a la carga, ya sea, alta (con 50 % de Sn y endurecido con Sb y Cu), intermedia (20 % a 50 % de
Sn) o ligera (base Pb con cantidades pequefias de Sn y otros para mantener Pb en solucién).
Los babbitts de alta calidad como el babbitt 11, con resistencia a la compresidn de hasta 138
MPa, comparado con los 103 MPa de las aleaciones de alto contenido de plomo, se usa para
cojinetes de biela.

Superaleaciones y materiales refractarios: Las superaleaciones de Ni y Co se utilizan
para servicio a alta temperatura (turborreactores) y los materiales refractarios sirven para
recubrir la zona caliente de los motores de turbina.

2.1.3. Materiales compuestos

Se trata de materiales constituidos por dos o mas materiales distintos que unidos
forman uno con mejores propiedades estructurales que si actuaran de manera individual. El
mas comun esta formado por dos componentes, el material de refuerzo y la matriz. El de
refuerzo proporciona la resistencia mecanica y para el rubro aerondutico lo componen fibras
o filamentos. Estas fibras se caracterizan por la relacién € = L/D, aspecto de la fibra (aspect
ratio), donde la longitud L es mucho mayor que su didmetro D y pueden ser continuas o
discontinuas.

Cuando se fabrican los materiales compuestos con fibras continuas, se superponen las
laminas de fibra y matriz con orientaciones diferentes, hasta obtener la resistencia mecanica
deseada. El volumen de estas fibras en las [ldminas debe estar entre el 60 % y 70 % del total
para evitar aglomeraciones.

2.1.3.1. Matrices

Matrices de polimeros: Los polimeros pueden ser termoestables, termoplasticos o
elastdmeros, siendo notable la diferencia entre los dos primeros, por el tipo enlace de sus
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largas cadenas moleculares. Mientras los termopldasticos no tienen enlaces cruzados, los
termoestables si los tienen, y cuando su estructura posee sélo cierta cantidad de enlaces
cruzados se estara hablando de los elastémeros. Estos ultimos no son utilizados como
matrices, sino como implementos de sellado y hermeticidad. En la Tabla 7 se hace un resumen
de sus propiedades individuales.

Matrices metdlicas: Estas se usan en estructuras de aeronaves militares, no tan
frecuentemente como las poliméricas, debido a su costo y baja tenacidad (para algunas
superficies de control de vuelo de aviones de combate y partes de helicopteros). Ademas,
provienen de metales aleados como las aleaciones de aluminio 2024 y 7075, y la mas
importante de las aleaciones de titanio, Ti-6Al-4V; que a pesar de tener mas peso que las de
aluminio mencionadas, resiste mayor temperatura de trabajo.

Generalmente, se utiliza una matriz metalica cuando se requieren elevadas
propiedades mecdnicas (resistencia a la traccién, a la fluencia, al desgaste y mddulo elastico),
asi como un buen control de la dilatacién y conductividad térmicas.

Por el contrario, si se quiere hablar de inconvenientes, cuestan diez veces mds que la
aleacion de aluminio y su mddulo de elasticidad es algo mds bajo que el del aluminio (por su
mezcla con la fibra de vidrio).

Matrices de cerdmica: Estas se utilizan de manera muy concreta y limitada en las
toberas de salida de gases de los motores de aviones de combate, donde la temperatura
supera los 1000 °C. Para lo cual se utiliza con frecuencia el carburo de silicio, aunque también
destaca por si singularidad el carbono-carbono para las toberas de los cohetes espaciales,
discos de freno de férmula 1, etc.

Tabla 7. Propiedades de los polimeros.

Polimero termoestable Polimero termopldstico Polimero elastémero
Los mds empleados en la De baja a moderada resistentia No tienen uso estructural en la aeronave.
aeronave. mecdnica y a la fluencia, pero alta al Son las gomas naturales y sintéticas.
Tienen buena resistencia impacto. Alta tenacidad'y reciclables. Pueden ser alargados sin deformacion
mecdnica y a la fluencia, pero Absorben poca humedad. permanente.
baja al impacto. ) . Son los de mayor resistencia al impacto,
Por el alto precio es apropiado para . . ] o
No tienen punto de fusion aviones militares. No obstante, pero baja resistencia mecdnica.
porque sus enlaces le impiden también se usa en la aviacion Su reciclaje es complicado.
fluir. comercial. Hay del tipo transparente

) ] Se usan en juntas y sellos neumdticos. Hay
(policarbonatos) para ventanillas y

No son reciclables y tiempo de . elastémeros que se pueden alargar 2 000
parabrisas del avion.

almacenamiento limitado. veces.

i Se emplean para matrices
Se emplean para matrices y p dhp ) y A baja temperatura pueden cristalizar y
adhesivos.

adhesivos. volverse fragiles (no menor de -80 °C).

Fuente: Datos extraidos de Materiales y elementales aeronauticos. Esteban Ofate, 2016,
pags. 30-32.
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2.1.3.2. Fibras. En principio, las propiedades mecanicas de un material
compuesto dependen del volumen y propiedades mecanicas de la fibra, de las propiedades
mecanicas de la matriz y de la resistencia de enlace entre fibra y matriz. Asi mismo, el
ordenamiento de las fibras es importante, en el momento en que se presentan los esfuerzos
sobre el material. A continuacion, se hace un breve resumen de las caracteristicas de las fibras
mas utilizados en aviacion.

Fibras de vidrio: Fueron las primeras que se utilizaron con matriz de resina epoxi desde
los afios 30 y las hay de dos tipos: E-glass y S-glass. La primera para cargas ligeras (cupulas de
radar de aviones) y de bajo costo. La S-glass tiene mayor resistencia mecdnica y se usa para
elementos de mayor resistencia (chalecos antibalas).

En cuanto a sus propiedades fisicas tiene un peso especifico de 2,3 g/cm3, muy
parecido a la del boro (2,6 g/cm3) pero mayor que el de la fibra de carbono (1,8 g/cm3) y el
Kevlar (1,45 g/cm3). Esto es importante porque al combinarse con el peso especifico de la
matriz pldstica podria igualar a las aleaciones de aluminio, dependiendo también, de la
proporcién de fibra en el compuesto.

Desde el punto de vista mecanico, la fibra de vidrio es isotrépica en comparacién con
la de carbono y su valor es de tres a seis veces menor a la de la fibra de carbono, lo que las
hace aplicables sdlo para interiores de la cabina, mas no estructuralmente (bajo ratio
rigidez/peso).

En general, sus ventajas radican en el bajo costo, muy buena resistencia al impacto y
muy buena transparencia. Mientras, como desventajas tienen bajo médulo elastico, baja
resistencia a la fatiga por su baja conductividad térmica y se degrada por la humedad vy alta
temperatura.

Fibra de boro: Estas fibras son de gran diametro (120 micras) y aparecieron en los afios
60’s en EEUU, con propiedades mecanicas apropiadas estructuralmente para el avion, ademas
de que dio origen a la posibilidad de utilizar matrices metalicas, por su alta capacidad de
trabajo a alta temperatura (se usan en aviones de combate).

Sus propiedades mecanicas son pobres en compresion (casi el 10 % de la traccion), son
caras (12 veces a las de carbono que es su rival técnico), se degrada con la luz ultravioleta y

absorbe agua. Es por estas razones que no se suele utilizar en aviacidn comercial.

Fibras de carbono: Son las mejores en la ciencia de los materiales aeronduticos con
matriz polimérica (CFRP, carbon fiber reinforce polymer), dada su muy buena resistencia
mecdnica (tres veces mas que las aleaciones de aluminio) y estructural. Las mas importantes
son: el tipo I, HM, a 1200 °C — 1500 °C, de alto mddulo de elasticidad y el tipo II, HS, a 1800 °C
— 2480 °C, de alta resistencia mecanica.

Entre sus propiedades mecdnicas esta su mddulo de elasticidad entre 230 GPa y 390
GPa (ésta para el tipo ), su resistencia a la traccién varia entre 3 GPa (305,8 Kg/mm?) y 5 GPa
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(509,7 Kg/mm?) y como su alargamiento hasta romper es bajo, casi coincide con su limite
eldstico (0,7% en tipo | y 2 % en tipo Il). Asi mismo, para su taladrado se deben utilizar brocas
de carburo de tungsteno para evitar delaminaciones a la salida del agujero.

Fibras de aramida: El Kevlar 49 con matriz epoxi es una fibra de aramida que aparecio
también en los 60°s compitiendo con la fibra de carbono. Por ser polimero no es conductivo,
estando compuesto por muchas moléculas idénticas en forma a de anillo (aromatico)

conectados y formando cadenas (poliamidas).

En cuanto a sus propiedades estructurales se encuentra entre las fibras de vidrio y las
de carbono. En este sentido, el Kevlar 49 y 29 poseen excelente tenacidad (para palas de
helicoptero), buena resistencia a la traccién, al impacto, a la vibracidon (para escudos de
compresores y turbinas de motores); mds pobre resistencia a la compresion (principal
desventaja) y casi la mitad del médulo eldstico de un acero promedio (200 GPa), es decir, poca
maleabilidad.

2.1.3.3. Construcciones. En aviacion la construccidon mas utilizada es la de
sandwich constituida por dos placas o pieles superior e inferior (de aluminio, fibra de vidrio y
de carbono), pegadas con adhesivo a un nucleo central, el cual puede ser un relleno continuo
o en forma de espuma. El tipo relleno es continuo de alveolos en forma de panal de abeja, con
celdilla de aleacién de aluminio 5052 o resina, generalmente de geometria hexagonal (ver
Figura 14).

Este tipo de construccién se basa en que las placas soportan los esfuerzos de
compresion y traccion durante los flexionamientos producidos en el vuelo, mientras el nlcleo
no soélo soporta los cortantes, sino también las cargas compresivas perpendiculares sobre él
impuestas. El nucleo también aumenta el momento de inercia aportando rigidez de la
estructura sin aumentar peso.

Chapa de aleacion de aluminio »

Nicleo de aluminio nido
de abeja y

Figura 14. Construccién en sandwich.
Fuente: Tomado y adaptado de http://aluwell-acp.es/7-aluminum-honeycomb-panel.html

Otro tipo de construccién es la estructura monolitica o laminado monolitico, utilizada
para el fuselaje y las grandes superficies aerodindmicas y de control de vuelo. Aqui se incluye
el revestimiento y refuerzos perpendiculares entre ellos siendo la forma mas pura la que no
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necesita agujeros de fijacion de refuerzos que se entrecruzan. Aunque, en la actualidad se
usan con elementos de refuerzo (larguerillos de titanio y fibra de carbono) fijados con
sujetadores y no uniones encoladas.

Construccion en madera: Se puede considerar a la madera como un material
compuesto natural, observandose a simple vista las fibras, las cuales esforzadas axialmente
responden con la maxima resistencia mecdanica. Estd constituida por tres componentes
principales: celulosa (50 %), hemicelulosa (15 % a 20 %) y lignina (que hace la funcién de la
matriz dando rigidez a las fibras de celulosa y para el transporte de agua y nutrientes al arbol).
En lo referido a sus propiedades mecdanicas se resumen las mas importantes:

a) La densidad, es muy variada de acuerdo tanto a su forma celular como a su contenido
de agua, y va desde la mas ligera de 0,1 g/cm?3 (madera balsa) hasta la mas pesada de
0,75 g/cm? (la haya).

b) Mddulo elastico depende de la direccidn de las fibras, siendo la axial la de mayor valor
y cudnto mas densidad tenga la madera tendrd menos anisotropia (la madera balsa es
anisotropa).

c) Resistencia a la traccion similar a la de la resina epoxi del orden de los 100 MPa y
aumenta a mayor densidad de la madera. Disminuye con la temperatura.

d) La humedad degrada propiedades mecanicas.

e) Resistencia a la compresion, mas baja que la de traccidon por su baja ductilidad y
aumenta a mayor densidad de la madera.

f) Ductilidad baja lo cual provoca fallas al doblar sus paredes durante la compresion.

g) Tenacidad alta axialmente a la direccidn de las fibras.

Tabla 8. Propiedades mecanicas de algunas maderas.

Mod. E R. R. Tenacidad, Tenacidad
Modd. E,
Densidad normal a traccion, compresion, paralela a normal a
Madera paralelo a
(g/cm3) fibra // a fibra // a fibra fibra (MPa. fibra
fibra (GPa)
(GPa) (MPa) (MPa) m*?) (MPA.m*?)
Balsa 0,1-0,3 4 0,2 23 12 0,05 1,2
Caoba 0,53 13,5 0,8 90 46 0,25 6,3
Abeto 0,55 16,4 1,1 70 42 0,34 6,2
Pino 0,55 16,3 0,8 89 47 0,35 6,1
Abedul 0,62 16,3 0,9 - - 0,56 --
Fresno 0,67 15,8 1,1 116 53 0,61 9,0
Roble 0,69 16,6 1,0 97 52 0,51 4,0
Haya 0,75 16,7 1,5 - - 0,95 8,9

Fuente: Antonio Esteban Ofiate. 2016, p. 57. Materiales y elementos aeronauticos.
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El Contrachapado o plywood es usado, tipicamente, en aerondutica y esta compuesto
por laminas de madera del orden de 0,5 mm a 1 mm de espesor, unidas mediante adhesivos
de formaldehido, con las fibras colocadas perpendicularmente unas sobre otras. Esta
configuracion disminuye la anisotropia mejorando sus propiedades mecanicas en todas las
direcciones.

Se utiliza madera con chapas encoladas, normalmente de roble y abedul, reforzada en
el borde de ataque con metal de bronce o latén, pero sélo para la construccidn de hélices de
aviones ligeros, ya que su relacion carga de rotura/peso es bajo y por ende su propulsion es
pequena.

2.1.4. Otros aportes en materiales para VANTs

2.1.4.1. Fundiciones de aluminio. Si bien es cierto no son mencionadas en el
acdpite 2.1.2.1, por su poco uso, cabe mencionarlas dada la necesidad de conformar piezas
irregulares y hechas a medida para un equipo o pieza de vehiculo. Algunas de estas aleaciones
no son tratables térmicamente, utilizdndose tal cual se conforman o con alguna modificacidon
por efecto de la precipitacion (ASM Internacional, 1992, pag. 22).

De Puerres & Toledo, (2008, pdgs. 11-13), se extraen las aleaciones de fundicion de
aluminio y sus aplicaciones tipicas (Tabla 9).

2.1.4.2. Otros polimeros

De acuerdo a Lennon, para la construccion basica de VANTs o aviones de radiocontrol
de pequeiio tamanfo, se prioriza el uso de cinco materiales: EPP, EPO, Fibra de vidrio, Madera
Balsa y Fibra de Carbono (como se cité en Redondo, 2016, pags. 40-41). Los dos primeros no
se mencionan en el blogue anterior, por lo que se hace una breve resefia de ellos.

EPP (Polipropileno expandido): Es un polimero plastico en forma de espuma muy
versatil de perlas (los granulos tienen forma de perlas) que, entre sus propiedades mas
importantes se incluyen una elevada absorcion de energia, resistencia a impactos multiples,
aislamiento térmico, flotabilidad, resistencia al agua y resistencia quimica, elevado ratio
fuerza/peso y 100 % reciclable (Todo en Polimeros, 2018, parrafo uno).

EPO (Poliolefina expandida): Espuma plastica moldeada creada mediante la ingenieria
de la poliolefina en perlas y luego moldearlas con calor en diferentes formas. Es muy duradero
y resistente al dafio. Tiene la capacidad de regresar casi a su forma normal. Debido a la
estructura polimérica tiene acabado aceitoso en su revestimiento exterior (Hammerseth,
2013).

En Almodovar, (2016) se proponen materiales de bajo peso por componente para un
prototipo de ala fija gobernado por energia solar, de los cuales aiin no se tiene una descripcion
de la Espuma de Poliestireno extruido y de la pelicula de recubrimiento termocontraible.
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Tabla 9. Fundiciones de aluminio tipicas y sus aplicaciones.

Aleac. Aplicacion Aleac. Aplicacion Aleac. Aplicacion
Rotores eléctricos de . L . . Aplicac. Arquitect.,
) Piezas de dptima resistencia .
100.0 mds de 152 mm de 354.0 . . . 413.0 ornament. y marinas;
., para la industria aeroespacial. ,
didmetro. productos ldcteos.
De arena: pistones, prensas, i
Tapas de cilindros y . , P P Pistones de motor fuera
. . camisas, cdrteres. Permanente: .
pistones; cajas para . . de borda, equipo dental,
201.0 . 355.0 impulsores, accesorios de A413.0 .
engranajes, bombas y L, . cubiertas para alumbrado
. ] aviacion, engranajes, carcasas i
equipo aeroespacial. ., publico.
de motores de reaccion.
De arena: volantes, cajas de . .
. L Accesorios de cocina,
Piezas para usos transmision, colectores, , .
tuberia y marinos,
208.0 generales, cuerpos de 356.0 cuerpos de bomba. 443.0 . L.
, L. cilindros neumdticos,
vdlvula. Permanente: mdquinas, ruedas
. . . cuerpos de carburador.
y piezas de avion, barandillas.
Bujes, piezas de ; 4 . . .
) . Piezas de gran resistencia Accesorios quimicos y
medidores, cojinetes, A0 ; iy ) .
222.0 . A356.0 mecdnica, piezas de mdquinas, 514.0 alcantarillado, productos
pistones, tapas de . . o ; i
. piezas de chasis de camion. ldcteos, cilindros.
cilindros.
Soleras de base para L : ; Permanente: accesorios
L Aplicaciones de gran resistencia . . i
238.0 planchas eléctricas 357.0 2 . A514.0 arquitectdnicos y herreria
a la corrosion y estanqueidad.
manuales. ornamental.
Pistones, tapas de Piezas de gran resistencia Piezas arquitectonicas,
242.0 cilindros, carcasas para 359.0 mecdanica para la industria 518.0 ornamentales, marinas y
generador de aviacion. aeroespacial. de aviacion.
Piezas de motor fuera de borda, . .
cajas para instrumentos, placas Accesorios para aviones,
A242.0 Idem 242.0. 360.0 Y . . i 520.0 bastidores de ferrocarril y
de cubierta, piezas marinas y de :
L para vehiculos.
aviacion.
Cajas para engranajes, Cubiertas, cajas para . .
/ . P g . ,j . j & Piezas de instrumentos y
piezas de aviacion, instrumentos, sistemas de L
B295.0 . . A360.0 . AN 535.0 otras aplicaciones de gran
bielas, bastidores de irrigacion, piezas de motor L . .
. . estabilidad dimensional.
ferrocarril. fuera de borda, bisagras.
Piezas fundidas en Cubiertas para podadoras de
molde permanente, césped y transmisores de radio, Piezas para usos
308.0 380.0 . : . A712.0
ornamentos y piezas de frenos de aire, cajas generales soldables.
reflectores. de engranajes.
Cdrteres, tanques de . L.
asolina y aceite, Piezas de gran resistencia Plezas de autos y trdiler,
319.0 g y acette, A380.0 zas ae g 713.0 bombas, equipo de
colectores de aceite, mecdnica a alta temperatura. ., .
] explotacion minera.
piezas de motor.
Pistones de automovil y Pistones y otras aplicaciones de .
- L. .. Bujes y chumaceras de
332.0 servicio pesado, poleas, 384.0 servicio severo, transmisiones 850.0 ferrocarril
garruchas. automadticas. ’
Medidores y
Pistones, bloques, multiples Cojinetes de laminadoras
333.0 reguladores de gas, 390.0 q plesy A850.0 /

engranes, pistones.

tapas de cilindros de motores.

y aplicaciones similares.

Fuente: Datos extraidos de “Construccion de un molde de acero por mecanizado para

fundicién de poleas en aleaciones de aluminio”, Puerres & Toledo, 2008, pags. 11-13.

Espuma de XPS (Poliestireno Extruido): Se obtiene a partir de la extrusién de una mezcla

fluida de poliestireno y un gas permanente. Es aislante térmico (conductividad desde 0,029
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W/mK hasta 0,036 W/mK), muy baja absorcién de agua y resistencia mecdanica entre 200 KPa
y 700 KPa (Poliestireno Extruido, 1995).

Pelicula de recubrimiento termocontraible: Laminado adhesivo activado por calor con
un punto de fusidén de 210° F — 250° F. Es translucido y se vuelve casi transparente una vez
aplicado, la rigidez también aumenta considerablemente una vez que se activa el pegamento.
La aplicacidon es con una pistola de hierro o calor. Se puede aplicar directamente a espuma u
otras superficies agregando considerable soporte, rigidez y un acabado liso / elegante, todo
en uno (Laminate film covering for RC wings info, AKA "New Stuff", "NS", "Lam Film", 2010).

En adicidn a estos materiales poliméricos ya es conocida la incorporacion de otros
plasticos, utilizados para manufactura aditiva o impresidon 3D de piezas aeronduticas de
VANTSs.

En Sdnchez, (2020) se presenta una guia de los materiales poliméricos utilizados en la
impresién 3D, cuyo proceso mds popular es el FDM (Fused Deposition Modeling) o de
extrusion de filamentos fundidos. No obstante, existen otros procesos de mayor precisiéon y
calidad como el SLS (fusién de polvos de pldstico) y el SLA (solidificacion de resinas de plastico)
para piezas industriales y de uso final (Sanchez, 2020, parrafos dos y tres).

En la Tabla 10 se describen las caracteristicas basicas de los polimeros o plasticos para
impresion 3D: Acrilonitrilo Butadieno Estireno (ABS), Acido Polilactico (PLA), Acrilonitrilo
estireno acrilato (ASA), Tereftalato de Polietileno (PET), Poliéster Glicolizado (PETG),
Policarbonato (PC), Polimeros de alto rendimiento (PEEK, PEKK, ULTEM), Polipropileno (PP),
Poliamida (Nylon), Composites, Materiales hibridos, Alimina, Materiales solubles, Materiales
flexibles y Resinas (basada en fotopolimerizacién) (Sanchez, 2020, parrafos cuatro vy
siguientes).

2.2. Metodologias de seleccion de materiales

De acuerdo a Mangonon, los métodos de seleccién de materiales se aplican desde la
etapa conceptual, para poder identificar una categoria o categorias, lo mas amplias posibles
de los materiales a utilizar para el disefio de una aeronave (como se citd en Gonzales & Mesa,
2004, pag. 175).

Como indica Gonzéles & Mesa, (2004), los métodos para seleccionar materiales deben
tener en cuenta, una serie de criterios entre fisicos, mecdanicos, térmicos, eléctricos y de
manufactura que definen su performance, los cuales se registran en la Tabla 11. Sin embargo,
quien disefia determina qué propiedades son las mas relevantes para la seleccién que se desea
realizar. En esta linea se hace una breve descripcidn de tres de los métodos usados, los cuales
se muestran a continuacién: (pags. 176-177).
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Tabla 10. Polimeros para impresion 3D.

POLIMERO CARACTERISTICAS PROPIEDADES
Termopldstico. El mds utilizado para Sl: Flexible y resistente a golpes. Reutilizable y soldable
ABS impresion 3D. Filamentos, polvos y resina. ~ con procesos quimicos. NO: No biodegradable, se contrae
Necesita camaras cerradas con aire.
Sl: Consistente, fdcil de usar y variedad de colores.
. . . Biodegradable. Facil impresion. No se contrae con el aire.
Se fabrica con materias primas renovables . o ) .
PLA L , Temp. de impresion mds baja que ABS. NO: Se reduce al
(almidén de maiz) . . o e . . .
imprimirse. Mds dificil de manipular. Posible dafio por
agua
. } SI: Similar al ABS, pero mayor resistencia UV. NO: Peligro
ASA Necesita cdmara cerrada. e i
de emision de estireno.
. L. SI: Ideal para alimentos. Bastante rigido. Buena
Filamento translucido. Para botellas . . . . ; .
PET resistencia quimica. No libera olores al imprimir. 100 %
descartables .
reciclable.
Termopldstico muy utilizado para
PETG impresion 3D. Amorfo. Misma SlI: Facil de usar (como PLA). Resistente (como ABS). 100 %
composicion que PET. Glicol reduce su reciclable.
fragilidad.
Almacenamiento en contenedores Sl: Alta resistencia mecdnica. Buena resistencia térmica.
PC herméticos. Para piezas Opticas, pantallas ~ Sdlido y transparente. Mucha menor densidad que vidrio.

protectoras u objetos decorativos.

NO: Absorbe humedad del aire.

PEEK, PEKK,

Se requiere temperatura de extrusion muy
alta (350 °C) y cdmara cerrada. Uso

SI: Propiedades similares a metales. Muy elevada
resistencia mecdnica y térmica pero mucho mds ligeros.

ULTEM aeroespacial, automotriz y médico. . o L
L . NO: No se pueden imprimir en todas las mdquinas FDM.
Presentacion en filamentos y polvos.
Termopldstico muy utilizado en industria SI: Resistencia a la abrasion y absorcion de golpes.
PP automotriz, textil profesional y cientos de  Relativa rigidez y flexibilidad. NO: Baja resistencia a bajas
objetos cotidianos. temperaturas. Sensibilidad a rayos UV.
Filamentos, polvo fino blanco granular. . e .
En rana'ei iezfas & 5cia les SI: Biocompatibilidad con alimentos excepto con alcohol.
NYLON g . Il L. N p o Buena estabilidad, rigidez, flexibilidad y resistencia a
automotrices, robdtica, protesis médicas y
. . golpes.
moldes de inyeccion.
Piezas ligeras pero fuertes. Fibras refuerzo
embebidos en termopldsticos (nylon, ABS . < ] L
COMPOSITES . 2 ( y . Sl: Alta resistencia y poco peso por las fibras. Alta rigidez
o PLA). Fibra de carbono la principal.
Otras como la de vidrio y el Kevlar.
VIAT PLA con polvos (70 %-30 %). Fibras de
p ’ madera. Polvos metdlicos (Cu, bronce, SI: Mejor color y acabado
HIBRIDOS
Ag).
Poliamidas y polvo de aluminio. Superficie SI: Gran resistencia y buena resistencia térmica. Alta
ALUMINA grande, ligeramente porosa, arenoso y rigidez.
granulado. Modelos complejos similar al NO: Requiere post-procesamiento (molienda, lijado,
Al. recubrimiento o fresado).
Se disuelve a futuro. Poliestireno de alto
MAT. impacto (HIPS) soluble en limoneno y el
SOLUBLES Acetato de Polivinilo (PVA) soluble en
agua.
MAT. Similares al PLA, pero hechos de TPE o . .
. P SI: Objetos deformables. Flexibles como el PLA.
FLEXIBLES TPU. Piezas de la moda.
Utilizan fuentes de luz para solidificacion. SlI: Alto nivel de detalle en piezas. Buen acabado
RESINAS Alto nivel de detalle en piezas. Para superficial como el ABS. Biodegradables. Flexibles.

Odontologia, Ingenieria, Joyeria.

NO: Moderadas propiedades mecdnicas

Fuente: Datos extraidos de documento web “Guia completa: plasticos en la impresion 3D”.
Sénchez, 2020.



58

a) Método tradicional o de “escogencia”. Mediante esta metodologia el disefiador escoge
el material mds adecuado, de acuerdo a su experiencia, pues conoce otras aplicaciones
de igual funcionamiento con buenos resultados. Este método es aceptable porque el
especialista se siente seguro con el material seleccionado que ya ha sido ensayado,
conoce sus caracteristicas y esta disponible en el mercado. No obstante, se pueden
tener problemas si no se tiene en cuenta el ambiente real de servicio del componente
(pdg. 177).

Segun Kern, a este método también se le denomina “materiales de ingenieria de partes
similares” (como se citd en Osorio, Tamayo, Alvarado, Barragan, & German, 2013, pag.
44) y, para complementar su aplicacién, se pueden utilizar otras herramientas de
planificacién como el Diagrama de Arbol y el anélisis con Matriz de Priorizacién segin
los criterios de la tabla 11, mds apropiados para el prototipo de la aeronave.

b) Meétodo grafico. Aqui se utilizan graficas o mapas de materiales que relacionan pares
de propiedades de dichos materiales en sus ejes cartesianos, para aproximar el
material mas adecuado por familias. Para esto se deben tener en cuenta las
propiedades mds importantes que debe cumplir el componente en evaluacién (por
ejemplo, la relacién mddulo de elasticidad vs densidad, como se muestra en la Figura
15). Esto quiere decir que, en una misma familia pueden existir materiales con
diferentes propiedades, dando lugar a un campo o zona en los mapas. Seguidamente,
se hace una preseleccion y posteriormente una seleccion, considerando otros
pardmetros como costos, disponibilidad, durabilidad, efecto ambiental, etc. (pag. 177).

Tabla 11. Propiedades de los materiales que se utilizan para la seleccion.

Propiedades insensibles a la microestructura Propiedades sensibles a la microestructura
Densidad, p Resistencia, o (a la fluencia, a la traccidn, ultima, etc.)
Moddulo de elasticidad, E Ductilidad
Conductividad térmica, A Tenacidad a la fractura, Kj
Coeficiente de expansion térmica lineal, a Fatiga y propiedades ciclicas, fatiga por corrosion
Punto de fusidn, T¢ Termofluencia
Temperatura de transicion vitrea, T, para polimeros Impacto
Corrosion uniforme, mm/afio Dureza

Costo por unidad de masa

Otras propiedades

Facilidad de colado

Facilidad para tratar térmicamente

Conformabilidad

Maquinabilidad

Soldabilidad

Fuente: La importancia del método en la seleccidn de materiales. Gonzdles, H., & Mesa, D.
Mayo de 2004. Scientia Et Technica, X(24), pag. 176.
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Una mencién importante de Osorio J., (2017) sobre este método de seleccion es su
mejor adecuacion a disefios o proyectos innovadores, sobre los cuales no hay muchos
usos o bibliografia en la que se pueda basar el disefiador, por ejemplo una innovacion
de cuchara de turbina Pelton (pag. 40).
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Figura 15. Mapa a escala logaritmica médulo de elasticidad vs. densidad, para varias familias
de materiales.

Fuente: Tomado y adaptado de
https://biomechanicaldesign.wordpress.com/2016/05/page/3/

¢) Método con ayuda de base de datos. El método se apoya en textos bibliograficos, pero
principalmente en Internet, donde existen bases de datos de uso libre o distribuidos
por proveedores de materiales. Estos se dividen en: numéricas y literarias o de
referencias bibliograficas, entre las que se encuentran los bancos de datos de la ASTM,
la SAE, la ASM, la AlSI, la NASA, etc., y una de las mds importantes, que ademas es

publica, es la pagina web www.matweb.com. Para la seleccién se utiliza un programa

qgue parte del valor aproximado de las propiedades que debe tener el componente,
obteniéndose una lista de los materiales que pueden servir (pags. 177-178).

2.2.1. Herramientas para seleccion y toma de decisiones

Camison, Cruz, & Gonzalez, (2006) incluye estas herramientas dentro de un grupo de
siete (07) que aparecieron en los afios 70, tras el trabajo de un comité japones denominado
JUSE (Japanese Union of Scientist and Engineers), con el fin de resolver problemas mediante
una adecuada planificacion y gestion. Con el tiempo, estas técnicas resultaron ser aplicables
en todos los sectores industriales (pag. 1260).

En la linea que sugiere esta investigacidn hay dos de ellas que ya se utilizan en algunas
publicaciones y trabajos de investigacidn sobre seleccion de materiales: el diagrama de drbol


https://biomechanicaldesign.wordpress.com/2016/05/page/3/
http://www.matweb.com/
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y las matrices de priorizacion, por lo que a continuacién se hace un breve resumen de la
descripcién que el autor realiza sobre estas herramientas:

2.2.1.1. Diagrama de arbol (DAR). Utilizado para visualizar las posibles soluciones del
problema en tres dimensiones posibles: como herramienta causa-efecto (“por qué”), como
herramienta de planificacién de tareas (“cdmo”) y como herramienta de estructuracién
(“gqué”) (pag. 1268).

Se construye mediante los siguientes pasos (pag. 1269)
- Definir la cuestién, problema u objetivo a tratar.
- Generar todas las actividades, partes o causas relacionadas con el tema a tratar.
- Valorar todas las ideas y representar graficamente.

En la Figura 16 se aprecia un ejemplo de aplicacion donde una empresa de
construccion de viviendas ha bajado sus ventas y realiza una encuesta, resultando de mayor
importancia la reduccidn del costo de las viviendas, pero también consideran la importancia
de otros aspectos como la zona donde se ubica, servicios, asi como el tipo y calidad de los
materiales de construccidn. Para esto se construye un DAR donde se permite apreciar de
manera grafica el objetivo de disminuir el precio de las viviendas teniendo en cuenta cinco
factores de importancia, valorados segun los resultados las encuestas. En resumen, el DAR
sirve para representar graficamente las actividades a seguir o los factores de importancia a
tener en cuenta para lograr el objetivo trazado.

Diagrama de drbol para recucir costes de las viviendas

Localizacién solar

Forma, areayn ivelado
Disminucion del - —
precio de la vivienda | - 4| Estructura hormigon/metal

Tipo/calidad de materiales

Tipo/calidad de
equipamiento

Figura 16. Ejemplo de aplicacién de un DAR para reducir costos de las viviendas.
Fuente: Tomado y adaptado de https://gabrielcontrerastzintzun.weebly.com/matrices-de-la-
priorizacioacuten.html

2.2.1.2. Matrices de priorizacion. “Son herramientas que sirven para priorizar
actividades, temas, caracteristicas de productos o servicios, etc. a partir de criterios de


https://gabrielcontrerastzintzun.weebly.com/matrices-de-la-priorizacioacuten.html
https://gabrielcontrerastzintzun.weebly.com/matrices-de-la-priorizacioacuten.html
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ponderacion conocidos” (pag. 1270). Se utiliza para tomar una decisiéon a partir de varias
alternativas de seleccién, desacuerdos en importancia de criterios, opciones muy relacionadas
entre si y cuando los recursos son escasos (pag. 1271).

Existen dos métodos (pag. 1271):

- El Método de criterio analitico completo, segun el siguiente procedimiento: (a) se
define el objetivo; (b) se hace un listado de criterios para las opciones; (c) se analiza la
importancia de cada criterio en comparacion con los demds; (d) se comparan todas las
opciones con los criterios; (e) se compara cada opcién a partir de la combinacién de
todos los criterios.

(a) Se sigue el ejemplo de la empresa constructora donde el objetivo es disminuir el
precio de las viviendas.

(b) De la discusion del equipo resultan tres criterios a evaluar:
- Criterio 1: Mejorar la satisfacciéon del cliente.

- Criterio 2: Menor coste de implantacion.

- Criterio 3: Rapidez en la implantacién.

(c) Para determinar la importancia mediante un proceso de comparacién se construye
una matriz de doble entrada con los criterios en las filas y columnas, tal como se
muestra en la Tabla 12.

Tabla 12. Matriz en “L” o de doble entrada por método de criterio analitico completo.

Mejora en la
satisfaccion del
cliente

Menor coste de | Rapidez enla Total fila
implantacion implantacion (% Total Global)

Mejora en la
satisfaccion del cliente

Menor coste de
implantacién

Rapidez en la
implantacion

Total columna

Fuente: Camisén, Cruz, & Gonzdlez (2006). Gestién de la Calidad: conceptos, enfoques,
modelos y sistemas

Se realiza el registro numérico en la matriz en base a la comparacién de los
criterios establecidos utilizando la siguiente escala:

1 = De igual importancia (=).
2 = Mas importante (>).

5 = Significativamente mas importante (>>).
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Como resultado se obtiene la Tabla 13, cuyos valores se obtienen leyendo por filas
e interpretando de la siguiente manera: el criterio 1, “mejora en la satisfaccion del
cliente”, es significativamente mds importante que el criterio 2, “menor coste de
implantacion”, y que el criterio 3, “rapidez de implantacion” (se coloca el 5 debajo
de las cabeceras de columna correspondientes). En la segunda fila el criterio 2 es
mas importante que el criterio 3, “rapidez de implantacién”, por lo que se coloca
el nimero 2 debajo del encabezado correspondiente.

Tabla 13. Proceso de llenado de casilleros por método de criterio analitico completo.

Mejora en la

. % Menor coste de | Rapidez en la Total fila
satisfaccion del S o= % 5s
£ implantacién implantacion | (% Total Global)
cliente
Mejora en la 5 5

satisfaccion del cliente

Menor coste de
implantacion

Rapidez en la
implantacion

Total columna

Fuente: Camison, Cruz, & Gonzalez (2006). Gestion de la Calidad: conceptos, enfoques,
modelos y sistemas

A continuacién, los casilleros que estdan en blanco y son simétricos a los ya
numerados se llenan con los valores “inversos” de estos; para luego, finalmente,
efectuar las sumas en la fila y columna de totales, colocdndolas en porcentaje sélo
en la columna de totales de fila.

Tabla 14. Matriz con casilleros completos criterios por método de criterio analitico completo.

Mejora en la .
IR Menor coste de | Rapidez en la Total fila
satisfaccion del ; 3 5 2
implantacion implantacion | (% Total Global)
cliente
Mejora en la
satisfaccién del cliente > 5 10:40:75)
M.enor coslfe de 5 2 22 (0,17)
implantacién
Fapidersi la 15 Tr) 0,7 (0,05)
implantacién
Total columna 0.4 5.5 7 12,9

Fuente: Camison, Cruz, & Gonzalez (2006). Gestiéon de la Calidad: conceptos, enfoques,
modelos y sistemas.

Como matriz final se obtiene la Tabla 15 con los distintos criterios y sus
correspondientes pesos porcentuales de priorizacion.
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Tabla 15. Matriz con criterios y su porcentaje de priorizacion.

Criterios Ponderacion
Mejora en la satisfaccion del cliente 78 %
Menor coste de implantacion 17 %
Rapidez en la implantacién 5%

Fuente: Camison, Cruz, & Gonzalez (2006). Gestién de la Calidad: conceptos, enfoques,
modelos y sistemas.

(d) Se analiza cémo las actividades u opciones posibles satisfacen o contribuyen para
la satisfaccion de cada criterio, obteniéndose tantas matrices como criterios se
hayan definido, en este caso tres matrices; siguiendo el mismo proceso de llenado
del apartado anterior y adaptando la escala numérica de acuerdo al impacto del
criterio (tabla 16, tabla 17 y tabla 18):

1 = Igual de impacto en el criterio (=).
2 = Mas impacto en el criterio (>).

5 = Significativamente mas impacto (>>).

Tabla 16. Priorizacién de opciones para criterio 1, método de criterio analitico completo.

Totales
| P o e BT P B
=qaue (% total)
Localizacion solar 5 5 2 2 14 (0,35)
MNivelado solar 145 1 145 145 1.6 (0.04)
Estructura 145 I 15 1/5 .6 {0,04)
Calidad materiales 172 5 5 I 11.5(0.29)
Calldad 12 s 5 1 11,5 (0,29)
equiparmienta
Toulesde 1.4 16 16 34 3.4 402
columna

Fuente: Camison, Cruz, & Gonzalez (2006). Gestion de la Calidad: conceptos, enfoques,
modelos y sistemas.

Tabla 17. Priorizacién de opciones para criterio 2, método de criterio analitico completo

E o . - . Totales
O - ) P I R
uip (% total)
Localizacién solar 1/5 1/5 /5 I/5 0.8 (0.02)
Mivelado solar 5 | /5 I/5 6.4 (0.14)
Estructura 5 I 15 15 6.4 (0.14)
Calidad materiales 5 5 5 I 16 (0,35)
Calcad 5 5 5 I 16 (0.35)
equipamiento
Jotsles e 20 1.2 1.2 1.6 16 45,6
columna E

Fuente: Camisdn, Cruz, & Gonzdlez (2006). Gestidn de la Calidad: conceptos, enfoques,
modelos y sistemas.
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Tabla 18. Priorizacién de opciones para criterio 3, método de criterio analitico completo

Totales
Localizacion | Nivelado Calidad Calidad
CRITERIO solar solar Esthicturs materiales | equipamiento de fia
uip (% total)
Localizacién solar 1/5 1/5 1/5 I/5 0,8 (0,02)
Nivelado solar 5 ‘ 112 115 1/5 59(0,13)
Estructura 5 2 ‘ 1/5 1/5 74 (0,16)
Calidad materiales 5 5 5 | 16 (0.35)
Catlasd 5 5 5 I 16 (035)
equipamiento
Totaes. de 20 122 107 16 16 46,1
columna |

Fuente: Camison, Cruz, & Gonzalez (2006). Gestién de la Calidad: conceptos, enfoques,

modelos y sistemas.

(e)

La interpretacion de estas matrices se basa en los valores observados en la
columna de totales de fila, siendo las actividades o factores que poseen los
mayores valores las que tienen mayor impacto o tienen mayor prioridad sobre el
criterio evaluado. Por ejemplo, para la matriz del criterio 1 cambiar la localizacion
solar tiene el mayor impacto (35%), es decir que puede considerarse como la
opciéon de mayor prioridad para satisfacer el criterio 1. Le sigue, en prioridad,
modificar la calidad de materiales y del equipamiento al mismo nivel (29%); v,
finalmente, modificar nivelado solar y actuar sobre la estructura al mismo nivel
(4%), tiene el ultimo nivel de prioridad para satisfacer el criterio 1. Todo este
proceso de interpretacidn realizado para el criterio 1 se vuelve a replicar en el
resto de criterios.

Finalmente, se evalian o priorizan en una matriz, las opciones o actividades en las
filas frente a los criterios en las columnas, multiplicando el valor de priorizacion de
cada opcidn o actividad obtenida anteriormente en cada criterio considerado, por
el peso de este ultimo. Por ejemplo, para llenar el primer casillero de la Tabla 19
(cuadro en rojo, primera fila en L con la primera columna), se extrae de la Tabla 16
el valor de prioridad 0,35 de la opcidn “localizacion solar” que satisface el criterio
1y se multiplica por el peso del criterio 0,78 obtenido de la Tabla 14, obteniéndose
el valor de 0,27. Es asi que se llenan los casilleros restantes siguiendo el mismo
proceso operativo entre los valores de prioridad de las opciones y el peso
individual de los criterios, para la obtencidn de la matriz final de priorizacion (Tabla
20).
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Tabla 19. Priorizacién de opciones contra todos los criterios.

i I g
T:i!i:::c:::':: Menor coste de | Rapidezenla | Totalesde fila
del cliente implantacion implantacion (% Total)

o 035 x 0,78 002 x 0,17 0,02 x 0,05
. 0,00 0.00

% 0,04 % 0,78 0,14 x 0,17 0,13 x 0,05
Nivelado solar 0.03 0,02 001

Estructara 0,04 x 0,78 0,14 x 0,17 0.16 x 0,05
0,03 0,02 0,01

029 %078 0,35x0,17 035 x 0,05
Calidad materiales 022 0.06 0,02

5 = 029 x 078 035% 0,17 0,35 x 005
Calidad equipamiento 0.22 0.06 0.02

% Total Global 078 017 0,05 1,00

Fuente: Camison, Cruz, & Gonzdlez (2006). Gestion de la Calidad:

modelos y sistemas.

Tabla 20. Priorizacién final por método de criterio analitico completo.

conceptos, enfoques,

::t’i{;;:ci:&:? Menor coste de | Rapidez en la Totales de fila
T e implantacién implantacioén (% Total)

Localizacion solar 0,27 0,00 0,00 0,27
Nivelado solar 0,03 0,02 0,01 0,06
Estructura 0,03 0,02 0,01 0,06
Calidad materiales 022 0,06 0,02 0,30
Calidad equipamiento 0,22 0,06 0,02 0,30
% Total Global 0,78 0,17 0,05 1,00

Fuente: Camisdn, Cruz, & Gonzalez (2006). Gestidn de la Calidad: conceptos, enfoques,

modelos y sistemas.

La interpretacién de la matriz de priorizacién final se indica como una lista de las

opciones seleccionadas por el equipo en orden de mayor a menor prioridad: (1)

mejorar calidad de materiales, 30%; (2) mejorar equipamientos, 30%; (3) cambiar la

ubicacién solar, 27%; (4) modificar la forma, area y nivelado solar, 6%,; (5) actuar sobre

la estructura, 6%.

- El Método del consenso de criterios, también se grafica en una matriz de doble

entrada, pero a diferencia del anterior requiere una ponderacidn por consenso del

equipo de trabajo: (a) se define el objetivo; (b) se hace un listado de criterios para las

opciones; (c) se construye la matriz; (d) se priorizan los criterios; (e) se ordenan las

opciones por cada criterio; (f) se calcula el puntaje individual por cada opcién y por

criterio.

Los apartados a) y b) se toman del ejemplo base utilizado para el método anterior.

c) Se construye una matriz de doble entrada tal como se muestra en la Tabla 21.
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Tabla 21. Matriz en “L” o de doble entrada por método del consenso.

Totales de fila

OPCIONES Criterio | | Criterio 2 | Criterio 3 (%Total)

o|Nn|m|>

E

Totales de columna

Fuente: Camison, Cruz, & Gonzalez (2006). Gestion de la Calidad: conceptos, enfoques,
modelos y sistemas.

d) Para establecer las prioridades en los criterios, cada miembro del equipo define un
puntaje individual a cada uno de ellos, pero en total deben sumar el valor de 1.

Tabla 22. Matriz con casilleros completos criterios por método del consenso.

Miembro | Miembro2 | Miembro3 | Miembro 4 Total
Mayor satisfaccién del cliente 05 0,5 0.4 0.6 2,0
Menor coste de implantacién 0.2 0.3 0.5 0.2 1,2
Rapidez de implantacion 03 0.2 0.l 0.2 0.8
Total 1,0 1,0 1.0 1,0 4,0

Fuente: Camison, Cruz, & Gonzalez (2006). Gestion de la Calidad: conceptos, enfoques,
modelos y sistemas.

La Tabla 22 muestra que no hay mucho desacuerdo entre los miembros del equipo
en cuanto a la valoracion de los criterios y que el criterio 1 tiene el mayor peso de
los tres.

e) De la misma forma que se realizé con los criterios, cada miembro define un
puntaje del 1 al 5 para las opciones por cada criterio, siendo 1 el valor de mayor
impacto.

Tabla 23. Priorizacién de opciones para criterio 1, método del consenso.

CRITERIO | Miembro | | Miembro2 | Miembro3 | Miembro 4 I"oﬂ:‘_:‘)‘
Localizacion solar 5 3 5 5 18 (5)
Mivelado solar 2 | 2 2 7(2)
Estructura I 1 I | 5(1)
Calidad materiales 4 4 3 3 14 (3)
Calidad equipamiento 3 5 4 4 16 (4)

Fuente: Camisén, Cruz, & Gonzdlez (2006). Gestién de la Calidad: conceptos, enfoques,
modelos y sistemas.
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Tabla 24. Priorizacién de opciones para criterio 2, método del consenso.

CRITERIO 2 Miembro | | Miembro2 | Miembro3 | Miembro 4 Ig':“d:_:‘)‘
Localizacion solar I I I | 4(1)
Nivelade solar 2 2 3 2 9(2)
Estructura 3 3 2 3 11 (3)
Calidad materiales 4 5 4 4 17 (4)
Calidad equipamiento > 4 5 5 19 (5)

Fuente: Camison, Cruz, & Gonzalez (2006). Gestion de la Calidad: conceptos, enfoques,

modelos y sistemas.

Tabla 25. Priorizacién de opciones para criterio 3, método del consenso.

CRITERIO 3 Miembro | | Miembro2 | Miembro3 | Miembro 4 '{gﬂ::‘)‘
Localizacién solar | | I | 4 (1)
Nivelado solar 2 2 < ] 2 9(2)
Estructura 3 3 2 3 11 (3)
Calidad materiales 4 5 4 4 17 (4)
Calidad equipamiento 5 4 5 5 19 (5)

Fuente: Camison, Cruz, & Gonzalez (2006). Gestion de la Calidad: conceptos, enfoques,

modelos y sistemas.

f)

La interpretacion de estas matrices, como en el método anterior, se basa en los
valores observados en la columna de total fila. Por ejemplo, para la matriz del
criterio 1 la estructura (orden 1) y el nivelado solar (orden 2) son las opciones que
menos repercuten en el criterio 1; mientras que la ubicacidn solar (orden 5) es la
gue mas repercute. Este proceso de interpretacion se vuelve a replicar en el resto
de criterios.

Finalmente, se realizan operaciones multiplicativas de manera andloga que el
método anterior para la obtencién de la matriz final de priorizacién (Tabla 26),
siendo la opcién de mayor prioridad, la de mayor puntaje.

La matriz final indica el siguiente orden de priorizacién como una lista de las
opciones seleccionadas por el equipo, en orden de mayor a menor prioridad: (1)
mejorar equipamientos, 18; (2) mejorar calidad de materiales, 14; (3) cambiar la
ubicacion solar, 12; (4) modificar la forma, area y nivelado solar, 8; (5) actuar sobre
la estructura, 8. Muy similar a lo determinado con el método del criterio analitico
completo.
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Criterio 1 Criterio 2 Criterio 3 Totales
(x2) (*1,2) (<0,8) de fila
Localizacion solar S5X2=10 | xh2=12 |1 ©x08=08 12
Mivelado solar LX1I=4 2x1,2=24 1x08=146 8
Estructura | x2=12 Ix12=1386 31 X0B=124 8
Calidad materiales Ix2=6 4x1,2=48 4x08=32 14
Calidad equipamiento 4x2=28 5x12=86 5xXx08B=4 18
Fuente: Camison, Cruz, & Gonzalez (2006). Gestiéon de la Calidad: conceptos, enfoques,

modelos y sistemas.



Capitulo 3
Seleccion de prototipo y sus materiales
3.1. Procedimiento

El disefio del prototipo no soio depende de Ia ‘idea conceptual del VANT y de los
pardmetros aerodindmicos, smo tamblen de la seleccién de los materiales Optimos a utilizar
para cumplir con los requerlmlentos de disponibilidad, conformabilidad, eficiencia, carga y
vuelo indicados al inicio del-estudlo Ademds, es de vital importancia la viabilidad para la
obtencién y fabricacién de Ios componentes a partir de su estado de suministro; para luego
someter al modelo propuesto a su validacion estructural y aerodlnamlca

En el esquema:de la Figura 17 se muestra la secuenaa__de__dlseno utilizada para la
obtencién del modelo f_inél, partiendo de la idea conceptual del proyecto, luego la seleccion
de los materiales para los componentes del prototipo y su validégién correspondiente antes
de proceder a su fabricacion. o

Figura 17. Proceso de obtencion de prototipo hasta su fabricacion.
Fuente: Elaboracién propia.
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Por dultimo, los componentes complementarios de la aeronave como el tren de
aterrizaje, hélice u otros de apoyo, se apoyan en el criterio técnico del disefiador, por lo que
su configuracion y disposicidon de materiales no forman parte de los procesos de seleccién en
la presente tesis.

3.1.1. Idea conceptual

El modelo de VANT disefiado como prototipo en el sub proyecto que enmarca la
presente tesis es de tipo ala fija, para lo cual se siguieron los procesos previos de seleccién del
perfil alar y la arquitectura de la aeronave, mediante la herramienta CFD del SolidWorks y a
partir de requerimientos previstos, los cuales se muestran a continuacion.

a. Parametros aerodinamicos eficientes.
b. Material liviano, de facil obtencidon y con el menor costo posible.

c. Conformado sencillo pero resistente a golpes y fricciones (manufactura aditiva FDM,
maquinas CNC, etc.).

d. Vehiculo con ensamblaje de fécil reproduccién.
e. Capacidad de carga util para traslado de medicinas mayor o igual a 5 Kg.

f. Sistema de propulsion mediante motor de combustion para un mayor alcance de
territorio.

g. Obtencion de imagenes georreferenciadas.
h. De control manual, pero con opcién a ser automatico.
i. Altura menor de los 1000 msnm.

3.1.2. Seleccion de materiales.

Como seindica en el inicio del apartado 2.1 existe mucha informacién bibliografica sobre
las grandes familias de materiales que se utilizan para la fabricacién de aeronaves y muchos
aportes del uso de otros de facil conformabilidad para vehiculos de pequefa escala como los
VANT. Esto sugiere el uso del método de escogencia, basandose en la preseleccién de la
combinacidn adecuada; sin embargo, como se da en nuestro caso, existen materiales de uso
comun y muy comerciales cuya informacién tecnoldgica no esta disponible, lo que requiere la
respectiva caracterizacién cuantitativa.

Para llevar a cabo este proceso y tomar decisiones en base a un mejor andlisis se
complementa la seleccidon con el uso de matrices de priorizacién por el método de “criterio
analitico completo”, a través de dos etapas; (1) seleccionar por priorizacién los materiales
especificos a partir del cumplimiento de unos criterios basicos, inherentes a los objetivos del
proyecto; (2) de manera mas selectiva, afinar con los criterios bdsicos la lista de materiales
requerida por el modelo propuesto; (3) seleccionar por priorizacién la lista obtenida en (2) a
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partir de los criterios técnicos requeridos para la buena performance del vehiculo aéreo; (4)
ponderar mediante el producto de los pesos porcentuales obtenidos en (2) y (3).

Para esta seleccion, la configuracion alar, el fuselaje y el empenaje de cola de la
aeronave, se abordan bajo tres escenarios propuestos: la estructura, el revestimiento o
cubierta de la estructura y el recubrimiento superficial. Siendo este Ultimo, referido al acabado
superficial del modelo seleccionado y validado, por lo que se define al final en un acédpite
suplementario.

3.1.2.1. Seleccion a partir de criterios basicos. En esta etapa la matriz de priorizacion
se aplica en dos sub etapas: a) a nivel de grandes categorias o familias bajo los criterios
conceptuales bdsicos del proyecto, con el fin de determinar afinidades o prioridades para su
uso; b) a nivel de materiales especificos pertenecientes a las familias previamente
seleccionadas (en el apéndice A se detalla el desarrollo de la metodologia para obtener los
pesos porcentuales de todas las selecciones realizadas en la tesis).

a) A nivel de grandes familias. Para aplicar esta primera seleccion se establecen los
criterios de priorizacion bdsicos para cumplir con los objetivos principales de la
investigacion.

- Facil aprovisionamiento
- Facil conformado.
- Costo asequible.
Haciendo la primera aplicacion del método (apéndice A, priorizacidn 1, matriz A.1), se

determinan los pesos porcentuales de cada uno de estos criterios basicos (Tabla 27).

Tabla 27. Pesos porcentuales de los criterios de priorizacion.

Facil Facil Costo

CRITERIO BASICO L. 3 . TOT.FILA % TOT. ORDEN
aprovisionamiento conformado asequible
Facil Aprovisionamiento 1 1 2,0 21,7 2
Fdcil conformado 1 5 6,0 65,2 1
Costo asequible 1 0,2 1,2 13,0 3
TOT. COLUMNA 2 1,2 6 9,2 100,0

Fuente: Elaboracion propia

Como se aprecia en la tabla el mayor peso porcentual recae en la facilidad de los
materiales para ser conformados o fabricados al nivel de las piezas de la aeronave
propuesta. Le siguen de manera mas lejana y ligeramente con mayor importancia que
el costo asequible, la facilidad con que se da su aprovisionamiento.

Seguidamente, considerando la experiencia del disefiador se lleva a cabo la primera
“escogencia” seleccionando cuatro grandes familias del mundo de los materiales para
aeronaves (Figura 18):
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Figura 18. Diagrama de arbol de familias de materiales a utilizar en la aeronave.
Fuente: Elaboracion propia.

En la Tabla 28 se presenta el resultado de priorizacion a través de los pesos
porcentuales por familia'y por criterio de priorizacion basico (apéndice A, priorizacién
2.3, matriz A.5).

Tabla 28. Pesos porcentuales de familias de materiales por criterios de priorizacion basicos.

VALOR PORCENTUAL (%)
FAMILIA Fdcil i Costo %TOTAL ORDEN
b’ : Fdcil conformado .
aprovisionamiento asequible
Aceros 10,1 10,5 6,8 27,4 2
Aluminios 8,8 11,5 4,2 24,6 3
Polimeros 2,0 39,3 1,5 42,9 1
Compuestos 0,8 3,9 0,5 52 4

Fuente: Elaboracion propia

También se aprecia que la familia de los polimeros para impresién 3D y los aceros, son
los de mayor prioridad o afinidad para su uso en el proyecto; le sigue el aluminio de
manera cercana a los aceros; y con mucha mayor separacién los materiales
compuestos. Si bien es cierto, existen diferentes grados de priorizacién, al final todos
ellos se utilizan en la aeronave de alguna u otra forma.

b) A nivel de materiales especificos de cada familia. En esta seleccidon primero se califican

los materiales especificos pertenecientes a cada familia considerada, a partir de los
criterios basicos del proyecto utilizados en la primera seleccidon. Dichos materiales
especificos propuestos, son tomados en cuenta a partir de sus aplicaciones en la
industria aerondutica vistos en el capitulo 2 (acapite 2.1, Materiales para la fabricacion
de aeronaves), y se describen en el diagrama de arbol de la Figura 19:

Los resultados de la priorizacidon se muestran en la Tabla 29, Tabla 30, Tabla 31 y Tabla
32, con los pesos porcentuales de los materiales especificos de familia y por criterio
basico del proyecto ( ver apéndice A, priorizacion 3.2, matrices A.18, A.19, A20y A.21).



Figura 19. Diagrama de arbol de materiales especificos propuestos para utilizar en la aeronave.

Fuente: Elaboracion propia.

Tabla 29. Pesos porcentuales de materiales especificos de aceros segun criterio basico.

-m
|

i

VALOR PORCENTUAL (%)
ACERO L. . . L. Costo %TOTAL  ORDEN
Fdcil aprovisionamiento Fdcil conformado .
asequible
Al carbono A36 8,7 33,2 52 47,1 1
Al carbono A500 8,7 16,6 52 30,6 2
Inoxidables AISI 304 3,3 11,1 2,0 16,3 3
Maraging 1,0 4,4 0,6 6,0 4

Fuente: Elaboracion propia
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Tabla 30. Pesos porcentuales de materiales especificos de aluminios segun criterio basico.

VALOR PORCENTUAL (%)
ALUMINIO . . . . Costo %TOTAL  ORDEN
Fdcil aprovisionamiento Fdcil conformado i
asequible
1050 3,3 89 2,3 14,6 3
6063 6,6 16,5 2,3 25,3 1
2024 1,1 89 1,3 11,3 4
6061 1,1 89 1,3 11,3 4
7075 1,1 89 1,3 11,3 4
8090 1,0 89 0,6 10,5 5
Fundicion 356.0 7,4 4,1 3,1 14,7 2

Fuente: Elaboracion propia

Tabla 31. Pesos porcentuales de materiales especificos de polimeros segun criterio basico.

VALOR PORCENTUAL (%)
POLIMEROS Costo %TOTAL ORDEN
Facil aprovisionamiento Facil conformado )
asequible
EPP 1,7 7,6 1,1 10,4 3
EPO 1,7 7,6 1,1 10,4 3
XPS 1,7 7,6 1,1 10,4 3
ABS 2,7 52 2,3 10,2 4
PLA 3,7 11,4 2,5 17,6 1
PET 3,7 11,4 2,5 17,6 1
Nylon 3,7 11,4 1,4 16,6 2
Resinas 2,7 2,9 1,0 6,7 5

Fuente: Elaboracién propia

Tabla 32. Pesos porcentuales de materiales especificos de materiales compuestos segin
criterio basico.

VALOR PORCENTUAL (%)
COMPUESTOS . - ; ) Costo %TOTAL  ORDEN
Fdcil aprovisionamiento Fdcil conformado .
asequible
Fibra de vidrio 58 12,4 2,9 21,0 3
Fibra de carbono 0,6 1,4 0,3 2,3 4
Madera balsa 7,7 27,5 53 40,5 1
Plywood 7,7 24,0 4,6 36,3 2

Fuente: Elaboracion propia

Si se quiere ser estricto y aplicar el concepto del minimo de proporcionalidad (que
resulta de dividir 100% entre las tres opciones) para seleccionar los materiales
especificos de acuerdo al ponderado por familia, es decir, 33,3 % para los aceros, 14,3
% (100/7) para aluminios, 12,5 % (100/8) para polimeros y 25,0 % (100/4) para los
compuestos, tocaria utilizar para la aeronave los materiales especificos que se
muestran en la Tabla 33. Sin embargo, para seguir con la aplicacién del método se
necesitan obtener los pesos porcentuales de todos los materiales especificos
considerados, a nivel individual, estableciendo su prioridad bajo la ponderacién
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porcentual de los criterios basicos, dependiendo del modelo propuesto en la segunda
etapa de priorizacion para cada escenario.

Tabla 33. Materiales especificos a utilizar por familia segun criterios de priorizacion.

FAMILIAS
ACEROS ALUMINIOS POLIMEROS COMPUESTOS
Al carbono estructural A36 1050 PLA Madera balsa
Al carbono A500 6063 PET Plywood
Fundicién 356.0 Nylon

Fuente: Elaboracion propia

3.1.2.2. Seleccidn a partir de criterios técnicos. En esta parte se tiene en cuenta el
nivel de exposicién de cualquier aeronave a las cargas y esfuerzos estaticos y dinamicos
durante las diferentes etapas de vuelo. Para ello se requieren propiedades tecnoldgicas o
criterios técnicos que determinen su capacidad de respuesta mecanica. Teniendo en cuenta
lo descrito se establecen los siguientes criterios técnicos:

- Resistencia mecanica.

- Baja densidad.

- Resistencia a la fatiga.

- Resistencia al impacto.

Y como para el caso de los criterios basicos, se determinan los pesos porcentuales de
cada uno de estos criterios, de acuerdo al escenario que se ha asumido para la aeronave.

Escenario estructural: Para este escenario queda conformada la Tabla 34 (del apéndice
A, priorizaciéon 4.1, matriz A.22), donde se observa que, los mayores pesos porcentuales para
la estructura corresponden a la resistencia mecdnica y a la de fatiga, luego le sigue la
resistencia al impacto y finalmente la baja densidad del material.

Tabla 34. Pesos porcentuales de los criterios de priorizacién técnicos para la estructura.

. Resistenci Baj istenci Resistencii TOT. %
CRITERIO TECNICO es st:e .C a a{a ReSISte. cla es_ stencia 0 % ORDEN
mecdnica densidad a fatiga al impacto FILA TOT.
Resistencia mecdnica 5 2 2 9,0 53,9 1
Baja densidad 0,2 0,5 1 1,7 10,2
Resistencia a fatiga 0,5 2 1 3,5 21,0 2
Resistencia al
. 0,5 1 1 2,5 15,0 3
impacto
TOT. COLUMNA 1,2 8 3,5 4 16,7 100,0

Fuente: Elaboracion propia

Escenario de revestimiento o cobertura: El escenario del revestimiento o
cubierta requiere establecer otra matriz de pesos porcentuales para cada criterio
técnico, debido a los diferentes requerimientos fisicos y mecanicos con respecto a la
estructura. En la tabla 35 (del apéndice A, priorizacion 4.2, matriz A.23), se observa
gue, el mayor peso porcentual corresponde al criterio de “baja densidad” que requiere
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el material para el revestimiento o cubierta; sigue en el orden la resistencia al impacto;
y por ultimo con bajos valores, la resistencia a la fatiga y la resistencia mecanica.

Tabla 35. Pesos porcentuales de criterios de priorizacion técnicos para el revestimiento o
cobertura.

CRITERIO TECNICO Res:sl:erzc:a Ba{a Res:ste_nc:a Res_lstencm TOT. 9% TOT. ORDEN
mecdnica densidad a fatiga al impacto FILA
Resistencia mecdnica 0,2 05 0,2 09 3,9 4
Baja densidad 5 5 2 12,0 51,9 1
Resistencia a fatiga 2 0,2 0,5 2,7 11,7 3
Res'lstenaa al 5 05 5 75 325 5
impacto
TOT. COLUMNA 12 09 7,5 2,7 23,1 100,0

Fuente: Elaboracidon propia

3.1.3. Caracterizacion mecdnica de materiales

Teniendo en cuenta la lista de materiales especificos de cada familia, propuestos para
formar parte de los componentes de la aeronave, en el anexo A se presentan las
especificaciones de algunos suficientemente caracterizados en la web y la data bibliograéfica.
No obstante, hay otros cuyos pardmetros mecdnicos no se encuentran facilmente disponibles,
siendo los mas representativos los siguientes:

- Placa o plancha de aluminio.

- Platina de aluminio comercial.

- Fundicién de aluminio local.

- Nylon por impresidon 3D en composiciones definidas.

Esta caracterizacién se enfoca en las propiedades mecanicas mediante el ensayo de
traccion de muestras de los materiales referidos utilizando una probadora universal
GALDABINI de 5 TM de capacidad y siguiendo los lineamientos de las normas ASTM B557M vy
D638 para las aleaciones de aluminio y nylon, respectivamente. No obstante, se hace una
excepcion con la fundicion de aluminio de mejor performance, donde también se realiza el
analisis de composicién quimica. Finalmente, se realizé la contrastacidon de los valores
promedio resultantes con los pardmetros correspondientes de aleaciones estandar,
obteniéndose los resultados que se muestran a continuacion.

3.1.3.1. Placa o plancha de aluminio (curvas en el apéndice B)
En la Tabla 36 se muestran los resultados obtenidos del ensayo de traccidn para dos

probetas de la plancha de aluminio comercial, aproximados al aluminio 1050 H18-H14 (ver

anexo A) en sus parametros de resistencia a la traccion, fluencia y elongacion.
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Figura 20. Probetas de plancha de aluminio.
Fuente: elaboracion propia

Tabla 36. Resultados de ensayo de traccion de probetas de plancha de aluminio.
Resistencia a  Resistencia a  Resistencia a Resistencia a

Muestra Area (mm?) la traccion la traccion la fluencia la fluencia EIongoaCIon
(Kg/mm?) (MPa) (Kg/mm?) (MPa) (%)
1 121.8 14,4 140,9 10,31 101,1 40,4
2 122.8 14,3 140.2 10,82 106,2 40,0
PROMEDIO 14,3 140,5 10,57 103,7 40,2
Aluminio 1050 H18-H14 100,0-160,0 105,0-140,0. 6,0-42,0.

Fuente: elaboracion propia
3.1.3.2. Platina de aluminio comercial (curvas en el apéndice B)

En la Tabla 37 se muestran los resultados obtenidos del ensayo de traccidn para dos
probetas de la platina de aluminio comercial, aproximados al aluminio 6063 T66 (ver anexo A)
en sus parametros de resistencia a la traccion y fluencia, aunque ligeramente inferiores en lo
que respecta a la elongacién.

Figura 21. Probetas de platina de aluminio comercial.
Fuente: elaboracion propia.

Tabla 37. Resultados de ensayo de traccion de probetas de platina de aluminio comercial.
Resistencia a  Resistencia a  Resistencia a Resistencia a

Muestra Area (mm?) la traccion la traccion la fluencia la fluencia EIongoacmn
(Kg/mm?) (MPa) (Kg/mm?) (MPa) (%)
1 116,8 27,3 267,8 24,2 237,6 4,6
2 116,8 27,6 270,8 24,7 242,7 4,0
PROMEDIO 27,5 269,3 24,5 240,2 4,3
Aluminio 6063 T66 Min 245,0 Min. 200,0 Min 6.0

Fuente: elaboracién propia
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3.1.3.3. Fundiciéon de aluminio local (curvas en el apéndice B)

En las tablas 38 y 39 se muestran los resultados obtenidos del ensayo de traccion para
probetas de dos diferentes porcentajes de mezcla entre perfil de aluminio comercial y culata
de motor; siendo la mezcla perfil 65% /culata 35%, la de mejores propiedades de resistencia
a la traccion, fluencia y elongacidn, y a la que se le realiza un analisis de composicidn quimica
para una mayor aproximacion en la caracterizacién. Como resultado se obtiene una fundicién
dentro del rango de la serie 3xx.x, segun el estdndar ASTM B26 (ver anexo A), especialmente
en lo referido a las propiedades mecdanicas de traccion y fluencia; y puesto que, no se trata de
una fundicidn de produccidn estdndar, la aproximacién quimica sélo se realiza, corroborando
gue existe mayor proporcion de Si respecto al Cu y Mg, que son los referentes quimicos en
esta serie, aungque también se observa un elevado contenido de zinc en la muestra (ver Tabla
40). Finalmente, las aleaciones mas préximas a la muestra sonla 328,0 Fy la 356,0 T71, siendo
la fundicién de aluminio 356,0 la de mayor uso comercial.

50% perfil — 50% culatas de motor

11111

T

Figura 22. Probetas de fundicion de aluminio local 50 % - 50 %.
Fuente: elaboracion propia.

Tabla 38. Resultados de ensayo de traccion de probetas fundicién de aluminio local (50/50)
Resistencia a  Resistencia a  Resistencia a Resistencia a

Muestra Area (mm?) la traccion la traccion la fluencia la fluencia Elongoaaon
(Kg/mm?) (MPa) (Kg/mm?) (MPa) %)
1 30,7 16,7 164,0 14,0 136,9 6,0
2 30,7 16,8 164,7 14,7 143,9 11,0
PROMEDIO 16,8 164,4 14,4 140,4 8,5

Fuente: elaboracion propia.

65% perfil — 35% culatas de motor

P powes mmias EERRIEIENY
T e .

’ ‘ ST

Figura 23. Probetas de fundicion de aluminio local 65 % - 35 %.
Fuente: elaboracion propia.
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Tabla 39. Resultados de ensayo de traccion de probetas fundicién de aluminio local (65/35).

Resistencia a Resistencia a Resistencia a Resistencia a

Muestra Area (mm?) la traccion la traccion la fluencia la fluencia EIongoaaon
(Kg/mm?) (MPa) (Kg/mm?) (MPa) %)
1 30,7 18,4 180,7 15,2 149,0 9,0
2 30,7 17,7 173,6 15,8 154,8 10,0
PROMEDIO 18,1 177,2 15,6 151,9 9,5
Aluminio 328.0 F Min. 170,0 Min. 95,0 Min. 1,0
Aluminio 356.0 T71 Min. 170,0 Min. 125,0 Min. 3,0

Fuente: elaboracidn propia

Tabla 40. Resultados de analisis de composicidon quimica de fundicion local de aluminio 65%
perfil/35% culata de motor.

Muestra de fundicion de aluminio  Fundicion de aluminio  Fundicién de aluminio

Elemento 65% perfil/35% culata de motor estdndar 328,0 * estandar 356,0 *
(%) (%) (%)
Aluminio Resto Resto Resto
Silicio 2,38 7,50 — 8,50 6,50 -7,50
Zinc 1,31 1,50 0,35
Fierro 0,71 1,00 0,20
Cobre 0,52 1,00-2,00 0,25
Magnesio 0,16 0,20-0,60 0,20-0,45
Manganeso 0,08 0,20-0,60 0,35
Estafo 0,01 -—--
Plomo 0,04 -—--
Niquel 0,03 0,25
Cromo - 0,35
Titanio --- 0,25 0,25
Otros -- 0.50 0.15

*Ver anexo A.
Fuente: Resultados de muestra de fundicion extraidos de informe PUCP MAT-MAY-0433/2021
(ver anexo B).

3.1.3.4. Nylon por impresién 3D

En la Tabla 41 se muestra un resumen de los resultados obtenidos para diferentes
porcentajes de relleno, altura de capa y temperatura de conformacién de las probetas. Del
analisis las probetas c y ac resultan ser las mdas adecuadas en resistencia mecdanica para los
componentes de la aeronave.

Figura 24. Tres de las probetas de nylon ensayadas.
Fuente: elaboracion propia.
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Tabla 41. Resultados de ensayo de traccion de probetas de nylon por impresién 3D.

Masa Lo A0 EO Area trans 0 | Fuerza max. Esfuerzo Media grupal
max. MPA MPA
7.47 50.03 13.22 5.05 66.76 80.00 1198
7.24 50.08 13.15 4.58 60.23 77.00 12.78
| 7.45 50.10 13.22 5.15 68.08 77.00 1131 11.86
7.60 50.20 13.23 5.25 69.46 77.00 11.09
7.70 50.40 13.22 5.11 67.55 82.00 12.14
7.99 50.02 13.22 5.16 68.22 77.00 11.29
8.05 50.27 13.23 517 68.40 73.00 1067
a 8.33 50.26 13.28 5.18 68.79 79.00 11.49 11.21
8.20 50.43 13.26 5.20 68.95 80.00 11.60
8.05 50.26 13.25 5.21 69.03 76.00 11.01
8.31 50.10 13.24 5.08 67.26 59.00 8.77
8.45 50.12 13.23 5.06 66.94 63.00 9.41
b 8.45 50.80 13.21 5.06 66.84 67.00 10.02 8.91
8.08 50.75 13.25 5.05 66.91 53.00 7.92
8.14 80.50 13.23 5.02 66.41 56.00 8.43
12.69 50.20 13.38 4.90 65.56 222.00 33.86
12.79 50.24 13.40 4.85 64.99 200.00 30.77
c 13.07 50.10 13.44 4.90 65.86 231.00 35.08 33.66
13.03 50.20 13.46 4.90 65.95 228.00 34.57
13.06 50.30 13.43 4.90 65.81 224.00 34.04
8.61 50.00 1335 | 5.10 __ 68.09 90.00 13.22
8.23 50.10 13.40 5.00 67.00 86.00 12.84
ab 8.53 50.10 13.32 5.00 66.60 81.00 12.16 12.18
8.37 50.10 13.16 4.92 64.74 75.00 1158
8.17 50.20 13.19 491 64.76 72.00 11.12
13.62 50.00 13.50 5.00 67.50 246.00 36.44
13.72 50.10 13.20 5.10 67.32 236.00 35.06
ac 13.99 50.30 13.37 5.25 70.19 249.00 35.47 34.68
13.97 50.20 13.36 522 69.74 229.00 32.84
13.81 50.20 13.36 5.17 69.07 232.00 33.59
12.97 50.24 13.30 5.10 67.83 119.00 17.54
13.37 50.06 13.30 5.16 68.63 120.00 17.49
bc 13.05 50.00 | 13.22 (516 | 68.22 _126.00 | 1847 | 17.85
12.91 49.99 13.27 5.10 67.68 126.00 18.62
12.70 50.30 13.24 5.07 67.13 115.00 17.13
1331 50.22 13.37 513 68.59 160.00 23.33
13.61 50.50 13.31 5.12 68.14 193.00 28.32
abc 13.10 50.90 13.21 5.16 68.16 162.00 23.77 24.93
12.66 50.43 13.25 4.90 64.93 162.00 24.95
13.50 50.55 13.22 5.17 68.35 166.00 24.29
11.17 50.24 13.40 5.20 69.68 134.00 19.23
1137 50.34 13.30 5.14 68.36 120.00 17.55
zero 11.28 50.40 13.25 5.05 66.91 125.00 18.68 18.71
11.09 50.50 13.25 5.07 67.18 128.00 19.05
11.00 50.70 13.25 504, 66.78 127.00 19.02

Fuente: Céspedes, (2021). Caracterizacion mediante disefio factorial de probetas de Nylon
Taulman 645 fabricadas por FDM

3.1.4. Seleccion de prototipo y adecuacion de materiales

Esta proceso tiene siete etapas, partiendo del reconocimiento del prototipo hasta la
disposicion de los materiales que van a conformar el prototipo final después de aplicar el
método de priorizacién: a) configuracion alar; b) afinamiento de priorizacion bdsica de la lista
de materiales especificos con los requerimientos de la configuraciéon del modelo propuesto;
c) ponderacion con los criterios técnicos requeridos para la buena performance del vehiculo
aéreo a nivel de estructura y revestimiento; d) ponderacion final con las columnas de
resultados de las matrices de b) y c) para cada escenario; e) adecuacion de materiales; f)
validacion estructural; g) validacion aerodindmica.
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PROTOTIPO A:

A. 3.1.4.1. Configuraciéon alar: A partir de los requerimientos del estudio se debe
definir la configuracién alar mediante la seleccién del perfil aerodindmico y su dngulo de
ataque a 0 AOA, éptimos para asegurar la eficiencia aerodindmica de la aeronave.

a) Perfil alar. Para ello se realizaron pruebas preliminares de comportamiento
aerodinamico, utilizando la herramienta de simulacion CFD Flow Simulation del
SolidWorks, a tres (03) geometrias posibles de bajo nimero de Reynolds y sustentacion
maxima. A este efecto, se calcularon los valores de presidon estdtica, fuerza de
sustentacion y de arrastre, asi como el torque o momento en el eje z para diversos
angulos de ataque, determinando el patrén de flujo alrededor del perfil. A
continuacion, se detallan las consideraciones que se tuvieron como data para la
aplicacion del software de simulacion:

- 40 cm de cuerda.

- 1mde largo de ala.

- Rugosidad nula.

- Velocidad 70 Km/h o0 19,45 m/s.

- Angulos de ataque hasta 31 ° con intervalos de 1 °.

Como resultado de la evaluacion se decide utilizar el perfil alar s1223, dados sus
mayores valores de sustentacion (en azul), como se muestra en la Tabla 42.

110 $1223

123\4567 8 91¢111213141516171819202122232425262728293031

AOA .
ARRASTRE (D) SUSTENTACION (L) L/D

Figura 25. Rango de mayor eficiencia aerodindmica en perfil s1223 seleccionado.
Fuente: elaboracion propia.

b) Angulo de ataque. Para la eleccién del dngulo de ataque a 0 AOA éptimo se tienen en
cuenta dos criterios: el calculo del ratio sustentacion/arrastre (L/D) de maxima
eficiencia aerodinamica y la viabilidad para el disefio y fabricacidon del ala sobre el
fuselaje del prototipo.
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Tabla 42. Parametros aerodinamicos de perfiles alares propuestos.

51223 E 387 MA 409
GRAD Amzfgm»: smn:gﬂrmﬂ /D .qm.}nmﬂws .SU.STEJF‘JAC!GN L/D ARRE;';;TRE susm;rlggamr /D
o 12 6.8 57 13 g2 55
1 76 329 43 15 a1 60 19 i0.9 57
2 83 246 42 15 117 7.8 21 13.0 5.1
2 89 446 50 20 159 7.8 21 159 8.1
1 101 475 a7 25 i7.9 7.2 2.4 208 85
5 107 556 5.2 24 214 6.2 29 241 82
& 120 629 5.3 2.1 265 85 36 284 7.8
7 142 68.6 48 44 0.7 7.0 45 343 75
8 145 73.8 49 47 347 7.4 48 381 7.3
] 155 75.0 FY: 53 387 66 53 389 52
10 172 828 EY: 5.2 445 7.2 £9 418 47
11 180 80.7 45 7.1 47.3 66 83 49.7 5.6
12 196 83.7 43 109 4.2 45 2.8 545 5.6
13 220 95.9 44 121 51.0 42 10.7 59.2 5.5
14 211 869 41 120 57.4 48 122 £2.9 5.1
15 235 95.2 41 13.2 62.8 48 13.7 2.1 45
16 258 103.3 20 145 54.9 45 16.1 51.9 3.8
17 265 104.5 EX: 15.8 555 43 17.8 6.1 37
18 277 104.6 28 188 §9.7 3.7 199 63.4 3.2
19 293 108.6 R 199 59.5 2.5 217 674 3.1
20 207 983 22 221 £9.4 2.1 236 5.9 28
21 35.0 94.8 27 249 756 3.0 26.0 §9.7 27
22 379 95.2 25 256 70.3 27 27.1 70.6 25
23 406 93.7 23 278 7.4 25 25.4 721 25
24 413 943 23 208 722 2.4 206 74.0 24
25 1.7 109.0 28 225 0.7 22 235 785 23
26 427 1111 25 33.7 717 21 344 76.1 22
27 453 116.0 25 36.3 722 20 35.8 777 22
28 472 113.9 24 382 73.3 19 380 769 2.0
29 50.6 117.2 23 0.6 75.0 18 40.7 777 13
20 522 116.7 22 420 74.8 18 433 78.0 1.8
21 53.2 1152 22 3.4 77.0 18 433 78.0 1.8

Fuente: elaboracion propia.

Los datos de la columna del ratio L/D del perfil s1223 de la Tabla 42 versus AOA y la
Figura 25 sugieren un rango de elevados valores de AOA entre 3 °y 8 ° (L/D entre 5,0
y 4,9), siendo elegido el valor de 8 ° como AOA para el disefio y modelado del ala (Figura
26).

snasu

Figura 26. Patron de flujo de angulo de 8 ° en perfil s1223 seleccionado.
Fuente: elaboracion propia.
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c) Arquitectura. Se propone un primer prototipo de VANT para “cargas ultraligeras” de
3,94 m de ala x 2,54 m de largo, con fuselaje tipo monocasco. En la Figura 27 y Figura
28 se muestra el primer modelo de airframe propuesto en sus escenarios de estructura

y revestimiento o cobertura.

En la Tabla 43 se describen los componentes de la estructura del primer modelo de
aeronave a probar, asi como el estado de conformacion de los mismos en perfiles,

platinas, tuberias, etc., necesarios para su utilizacién.

Figura 27. Estructura y revestimiento o cobertura de primer modelo VANT propuesto.
Fuente: elaboracidn propia.

Figura 28. Estructura, revestimiento o cobertura y componentes de primer modelo VANT
propuesto.
Fuente: elaboracion propia.
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Tabla 43. Solicitaciéon de componentes del primer modelo por cada escenario.

ESCENARIO | CANT. COMPONENTE SIGLAS MATERIAL
2 BEAM B1YB2 Platina
WC1, WC2, WC4,
12 WING CONNECTOR 1 AL 13 (SIN 3) WCS,WC6,WC7,WC8, Pieza conformada
WC9,WC10,WC11,WC
12 Y WC13.
2 TAIL CONECTOR21Y 2 TC1YTC2 Pieza conformada
1 FUSELAJE-WING CONNECTOR FWC Pieza conformada
1 FUSELAJE-WING CONNECTOR ADAPTOR WCA Pieza conformada
2 TAIL TUBECFIBER 1Y 2 TFLYTF2 Tubo
ESTRUCTURA 2 TAIL ADAPTOR 1Y 2 TAL1Y TA2 Pieza conformada
2 HESUPPORT 1Y 2 HS 1Y HS2 Platina
2 VESUPPORT 1Y 2 VS1YVS2 Platina
2 VERTICAL STABILIZER HINGE1 1Y 2 VH11Y VH12 Pieza conformada
2 VERTICAL STABILIZER HINGE2 1Y 2 VH21Y VH22 Pieza conformada
2 VERTICAL STABILIZER HINGE3 1Y 2 VH31Y VH32 Pieza conformada
2 RUDDER 1Y 2 (RUDDER BEAM) R1BY R2B Platina
2 RUDDER 1Y 2 (VERTICAL STABILIZER HINGE4 R1H4Y R2H4 Pieza conformada
2 RUDDER 1Y 2 (RUDDER HINGE2) R1H2 Y R2H2 Pieza conformada
2 RUDDER 1Y 2 (RUDDER HINGE3) R1H3 Y R2H3 Pieza conformada
2 HEADAPTOR 1Y 2 HA1Y HA2 Pieza conformada
2 WING1Y3 W1Y W3 Placa conformada
1 WING TIP LEFT TL Placa conformada
1 WING TIP RIGHT TR Placa conformada
1 FUSELAJE 1 F1 Placa conformada
1 FUSELAJE 2 F2 Placa conformada
REVESTIMIENTO 1 FUSELAJE 3 F3 Placa conformada
1 ENGINE COVER 2 EC Placa conformada
1 HORIZONTAL STABILIZER2 HE Pieza conformada
2 RUDDER 1Y 2 (VERTICAL STABILIZER2) R1VE Y R2VE Pieza conformada
2 VERTICAL STABILIZER 1Y 2 VE1Y VE2 Pieza conformada
2 VERTICAL STABILIZER3 1Y 2 VE31Y VE32 Pieza conformada

Fuente: Elaboracion propia.

A.3.1.4.2.
materiales especificos preseleccionados de las familias de materiales, se contrastan con la

Afinamiento de priorizacion basica. Para completar esta etapa, los

tabla 43, que describe los componentes especificos y el estado de conformacién (mostrado
en la columna de “material”) del primer prototipo, solicitados por el disefiador. En este caso
los componentes se presentan en la forma de platinas (que pueden ser de acero al carbono
A36, acero inoxidable AlSI 304, aluminio 6063 T66), piezas singulares (obtenidas por fundicion
o impresion 3D), placas para el fuselaje (conformadas con nylon, PLA, PET, ABS, resinas, fibra
de carbono, fibra de vidrio y madera balsa) y tubo para el empenaje de cola (que puede ser
de acero al carbono A500, acero inoxidable AlSI 304, aluminio 6063, fibra de vidrio y fibra de
carbono).

En la ultima columna de la Tabla 44 después del desarrollo del método (apéndice A,
priorizacion 5.1.1.4, matriz A.27) se muestra el orden de priorizaciéon obtenido de las opciones
de materiales especificos segun los criterios basicos de la idea conceptual.
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Tabla 44. Pesos porcentuales de los materiales especificos a utilizar segln criterios basicos.

VALOR PORCENTUAL (%)
MATERIALES ESPECIFICOS Facil Facil Costo %TOTAL ORDEN
aprovisionamiento conformado asequible
Acero al carbono A36 (platina) 4,0 1,6 2,3 7,8 5
Acero inoxidable ’304 (platina 'y 18 16 0,9 43 9
tuberia)

Acero al carbono A500 (tuberia) 2,3 1,6 2,0 5,9 7
Aluminio 6063 (platina y tuberia) 2,2 1,6 2,0 5,8 8
Fundicion 356.0 (pieza conformada) 2,0 8,7 1,0 11,6 1
ABS (pieza conformada) 1,0 8,7 0,6 10,3 2

PLA (pieza y placa conformada) 1,0 8,7 0,6 10,3 2
PET (pieza y placa conformada) 1,0 87 0,6 10,3 2
Nylon (pieza y placa conformada) 1,0 8,7 0,3 10,0 3
Resinas (pieza y placa conformada) 0,6 8,7 0,3 9,5 4
Fibra de vidrio (tuberia y placa 1,8 16 07 41 10

conformaday)
Fibra de Carbono (tuberia y placa 0,9 16 05 31 11
conformada)
Madera balsa (placa conformada) 2,2 3,5 1,2 6,9 6
Fuente: Elaboracion propia.
A.3.1.4.3. Priorizacion con los criterios técnicos. Para esta etapa es necesario conocer

las propiedades mecdnicas de los materiales preseleccionados. Aqui se obtiene la priorizacion
en base a la ponderacién de los criterios técnicos para ambos escenarios de estructura y
revestimiento (de Tabla 34 y Tabla 35, respectivamente), resultando la Tabla 45 (del apéndice
A, priorizacion 5.1.3.1, matriz A.32) y tabla 46 (del apéndice A, priorizacion 5.1.3.2, matriz
A.33).

Tabla 45. Materiales especificos a utilizar en estructura, segun criterios técnicos.

CRITERIOS TECNICOS
MATERIALES ESPECIFICOS Resistencia Baja Resistencia  Resistencia ’ ORDEN
b . . . TOTAL
mecdnica  densidad a fatiga al impacto
Acero al carbono A36 (platina) 6,2 0,2 2,2 1,5 10,2 4
Acero inoxidable :?04 (platina y 65 0.1 17 25 10,8 3
tuberia)

Acero al carbono A500 (tuberia) 53 0,2 1,0 1,3 7,9 6

Aluminio 6063 (platina y tuberia) 53 0,5 2,3 0,8 8,9 5

Fundicién 356.0 (pieza 49 05 18 0.4 7.7 7
conformada)

ABS (pieza conformada) 1,2 1,0 0,5 0,8 3,4 10

PLA (pieza y placa conformada) 1,2 1,0 0,5 0,4 3,0 11

PE los T (pieza y placa conformada) 1,2 1,0 0,5 0,8 3,4 10

Nylon (pieza y placa conformada) 2,6 1,0 2,1 1,5 7,2 8

Resinas (pieza y placa conformada) 0,6 1,0 0,3 0,2 2,0 12

Fibra de vidrio (tuberia y placa 78 05 35 14 13,1 P
conformada)

Fibra de Carbono (tuberia y placa 10,1 10 40 31 182 1
conformada)

Madera balsa (placa conformada) 12 2,2 0,5 0,3 4,3 9

Fuente: Elaboracion propia
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Tabla 46. Materiales especificos a utilizar en el revestimiento o cobertura, segun criterios
técnicos.

CRITERIOS TECNICOS
MATERIALES ESPECIFICOS Resistencia Baja Resistencia  Resistencia % TOTAL  ORDEN
mecdnica  densidad a fatiga al impacto
Acero al carbono A36 (platina) 0,5 0,9 1,2 3,3 59 8
2 . :
cero inoxidable ’304 (platina y 05 0.8 0.9 5.4 76 5
tuberia)
Acero al carbono A500 (tuberia) 0,4 0,9 06 2,9 4,8 11
Aluminio 6063 (platina y tuberia) 0,4 2,7 1,3 1,7 6,1 7
Fundicid . -
undicién 356.0 (pieza 0.4 27 10 0.8 49 10
conformaday)
ABS (pieza conformada) 0,1 50 0,3 1,7 7,1 6
PLA (pieza y placa conformada) 0,1 5,0 0,3 0,8 6,1 7
PET (pieza y placa conformada) 0,1 5,0 0,3 1,7 7,1 6
Nylon (pieza y placa conformada) 0,2 50 1,2 33 9,6 3
Resinas (pi
(pieza y placa 0,0 50 0,2 0,4 55 9
conformada)
Fibra de vidrio (tuberia y placa
0,6 2,7 1,9 2,9 81 4
conformada)
Fibra de Carbono [
(tuberia y placa 0,7 50 2,2 6,7 14,7 1
conformada)
Madera balsa (placa conformada) 0,1 11,4 0,3 0,8 12,5 2

Fuente: Elaboracidon propia

A.3.1.4.4. Ponderacion final entre tipos de criterios. Multiplicando las columnas de
“%Total” de la Tabla 44 de priorizacion basica por sus columnas anélogas en la Tabla 45y Tabla
46 de priorizacion técnica estructural y de revestimiento, respectivamente, se obtienen las
matrices finales Tabla 47 y Tabla 48. Como complemento, los valores se convierten a
porcentajes respecto a la suma total resultante. Un ejemplo, es la obtencion del primer valor
de la Tabla 47, 12 fila, 42 columna (cuadro en rojo), que multiplicando 10,2% extraido de la
Tabla 45 por 7,8% de la Tabla 44 da lugar a 0,008%, y convertido en porcentaje respecto a la
suma total de la columna da como resultado 12,3% (ver apéndice A, priorizaciones 5.1.4 y
5.1.5, matrices A.34 y A.35).

Tabla 47. Materiales a utilizar en estructura y su orden de priorizacion final.

MATERIALES ESPECIFICOS Cfltef'o c”,te.no TOT. FILA % TOT. ORDEN
técnico bdsico

Acero al carbono A36 (platina) 10,2 7,8 0008 | 123 | 2
Acero inoxidable 304 (platina y tuberia) 10,8 4,3 0,005 7,3 7
Acero al carbono A500 (tuberia) 7,9 59 0,005 7,2 8
Aluminio 6063 (platina y tuberia) 8,9 58 0,005 8,0 6
Fundicidon 356.0 (pieza conformada) 7,7 11,6 0,009 13,8 1
ABS (pieza conformada) 34 10,3 0,004 55 9
PLA (pieza y placa conformada) 3,0 10,3 0,003 4,8 10
PET (pieza y placa conformada) 3,4 10,3 0,004 55 9
Nylon (pieza y placa conformada) 7,2 10,0 0,007 11,1 3
Resinas (pieza y placa conformada) 2,0 9,5 0,002 3,0 12
Fibra de vidrio (tuberia y placa conformada) 13,1 4,1 0,005 8,4 5
Fibra de Carbono (tuberia y placa conformada) 18,2 3,1 0,006 8,6 4
Madera balsa (placa conformada) 4,3 6,9 0,003 4,6 11

Fuente: Elaboracion propia
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Si se tiene en cuenta el minimo de proporcionalidad de 7,7 %, el escenario estructural
considera el siguiente orden de prioridad de materiales especificos: Fundicion de aluminio
(pieza), acero al carbono ASTM A36 (platina), Nylon (pieza o placa conformada en 3D), Fibra
de Carbono (tuberia y placa), Fibra de vidrio (tuberia y placa conformada), etc.

Tabla 48. Materiales a utilizar en el revestimiento o cobertura y su orden de priorizacidn
final.

. Criterio e g .

MATERIALES ESPECIFICOS técnico Criterio bdsico TOT. FILA % TOT. ORDEN
Acero al carbono A36 (platina) 59 7,8 0,005 6,4 7
Acero inoxidable 304 (platina y tuberia) 7,6 4,3 0,003 4,5 11
Acero al carbono A500 (tuberia) 4,8 59 0,003 39 12
Aluminio 6063 (platina y tuberia) 6,1 58 0,004 4,9 9
Fundicion 356.0 (pieza conformada) 4,9 11,6 0,006 7,9 5
ABS (pieza conformada) 7,1 10,3 0,007 10,1 3
PLA (pieza y placa conformada) 6,1 10,3 0,006 87 4
PET (pieza y placa conformada) 7,1 10,3 0,007 10,1 3
Nylon (pieza y placa conformada) 9,6 10,0 0,010 13,3 1
Resinas (pieza y placa conformada) 55 9,5 0,005 7,3 6
Fibra de vidrio (tuberia y placa 81 41 0,003 47 10

conformada)

Fibra de Carbono (tuberia y placa
conformada.)
Madera balsa (placa conformada) 12,5 6,9 0,009 12,0 2

Fuente: Elaboracidon propia

14,7 3,1 0,004 6,2 8

Por su parte el escenario del revestimiento o cobertura, considera el siguiente orden
de prioridad: Nylon (pieza o placa conformadas en 3D), Madera balsa (placa), PET (pieza o
placa conformadas en 3D), ABS (pieza o placa conformadas en 3D), PLA (pieza o placa
conformadas en 3D), fundicién de aluminio (pieza conformada), etc.

A.3.1.4.5. Disposicion de materiales en modelo. De los resultados de las matrices de
priorizacion para la estructura y el revestimiento, se pone a disposicién del disefiador los
materiales seleccionados para la fabricacién de los componentes del primer prototipo, segin
el detalle de la Tabla 49.

A.3.1.4.6. Validacién estructural. La verificacion estructural del modelo considera sélo
a los componentes que representan la estructura de soporte de todas las cargas, los cuales
corresponden a 02 vigas o largueros BEAM, 12 conectores alares WING CONECTOR, 02
conectores de cola TAIL CONECTOR y 02 soportes en el centro del fuselaje FUSELAJE-WING
CONECTOR Y FUSELAJE-WING CONECTOR ADAPTOR.

Las cargas a considerar en base a la data recopilada son de 300 N de sustentacion en
la superficie inferior, de 80 N como fuerza de arrastre sobre el ala, 300 N (aprox. 31 Kg
incluidos los 5 Kg de carga util a transportar) como peso de la aeronave, tren de aterrizaje y
otras cargas sobre los soportes; asi como cargas remotas verticales provenientes del peso de
la cola dividida entre dos, en dos posiciones, es decir de 41,7 N (8,5 Kg en total entre dos
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convertida a Newtons) cada una y su correspondiente arrastre horizontal de 10 N (aprox. 1/8
parte del ala completa, 80/8) también en cada posicion.

Tabla 49. Seleccién de materiales para los componentes del primer prototipo.

POSICION |CANT. COMPONENTE SIGLAS MATERIAL
2 BEAM B1YB2 Platina ASTM A36 1" X 1/8"
WC1, WC2, WC4,
12 WING CONNECTOR 1 AL 13 (SIN 3) WCS,WC6,WC7,WC8, Pieza de Aluminio fundido 356.0
WC9,WC10,WC11,WC
12 Y WC13.
2 TAIL CONECTOR21Y 2 TC1YTC2 Pieza de Aluminio fundido 356.0
1 FUSELAJE-WING CONNECTOR FWC Pieza de Aluminio fundido 356.0
1 FUSELAJE-WING CONNECTOR ADAPTOR WCA Pieza de Aluminio fundido 356.0
2 TAIL TUBECFIBER 1Y 2 TF1Y TF2 Tubo fibra de carbono
ESTRUCTURA 2 TAIL ADAPTOR 1Y 2 TA1YTA2 -Pieza de-Alluminio fundido 356.0

2 HESUPPORT 1Y 2 HS 1Y HS2 Platina Aluminio 6063-T66 1.5" X 2.3 MM
2 VESUPPORT 1Y 2 VS1YVS2 Platina Aluminio 6063-T66 1.5" X 2.3 MM
2 VERTICAL STABILIZER HINGE1 1Y 2 VH11Y VH12 Pieza de Aluminio fundido 356.0
2 VERTICAL STABILIZER HINGE2 1Y 2 VH21Y VH22 Pieza de Aluminio fundido 356.0
2 VERTICAL STABILIZER HINGE3 1Y 2 VH31Y VH32 Pieza de Aluminio fundido 356.0
2 RUDDER 1Y 2 (RUDDER BEAM) R1BY R2B Platina Aluminio 6063-T66 1.5" X 2.3 MM
2 RUDDER 1Y 2 (VERTICAL STABILIZER HINGE4 R1H4 Y R2H4 Pieza de Aluminio fundido 356.0
2 RUDDER 1Y 2 (RUDDER HINGE2) R1H2 Y R2H2 Pieza de Aluminio fundido 356.0
2 RUDDER 1Y 2 (RUDDER HINGE3) R1H3Y R2H3 Pieza de Aluminio fundido 356.0
2 HEADAPTOR 1Y 2 HA1Y HA2 Pieza de Aluminio fundido 356.0
2 WING1Y3 W1Y W3 Placa de Nylon 645
1 WING TIP LEFT TL Placa de Nylon 645
1 WING TIP RIGHT TR Placa de Nylon 645
1 FUSELAJE 1 F1 Placa de Nylon 645
1 FUSELAJE 2 F2 Placa de Madera Balsa

REVESTIMIENTO| 1 FUSELAJE 3 F3 Placa de Nylon 645
1 ENGINE COVER 2 EC Placa de Nylon 645
1 HORIZONTAL STABILIZER2 HE Placa de Nylon 645
2 RUDDER 1Y 2 (VERTICAL STABILIZER2) RIVE Y R2VE Placa de Nylon 645
2 VERTICAL STABILIZER 1Y 2 VEL1Y VE2 Placa de Nylon 645
2 VERTICAL STABILIZER3 1Y 2 VE31Y VE32 Placa de Nylon 645

Fuente: Elaboracion propia.

En la Figura 29 y Figura 30 se puede observar el esfuerzo maximo sobre la viga cerca
del conector de cola y el factor de seguridad (FS), respectivamente, después de la simulacion,
siendo este Ultimo de cardcter critico por ser ligeramente superior a la unidad (FS: 1,123). No
obstante, se considera un acercamiento al modelo final, con el pendiente de mejorar la rigidez
gue se necesita; tanto por las cargas que se deben llevar durante el vuelo, como para los
esfuerzos adicionales de fatiga e impactos presentes, principalmente durante el aterrizaje.

Como consecuencia de los resultados el proceso se detiene para este primero modelo
y el disenador procede a definir el siguiente prototipo.
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Figura 29. Simulacién estatica de esfuerzos en estructura de primer prototipo.

Fuente: Elaboracion propia.
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.w.: 1,464,219.125 ‘
/‘.

S

146¢ 219125

1,342, 200875

1,220,182.750

1,098, 164.625

. 976146438

8 854,128.250

732,110,135

L 610,031,938

. <dB073.74

366,055.625
244,037453
122,019.288

1.123

Figura 30. Factor de seguridad después de la simulacidn estdatica de primer prototipo.

Fuente: Elaboracion propia
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PROTOTIPO B:

B. 3.1.4.1. Configuracion alar.
a) Perfil alar: s1223.

b) Angulo de ataque: 8°.

c) Arquitectura. Este modelo tiene como base el tipo Warbirds, Hércules C-300, pero
adecuado para “cargas ultraligeras” hecho a escala: de 4,40 m de ala x 2,84 m de largo; 40 Kg
de peso considerando aeronave, combustible y carga til; y fuselaje tipo monocasco como el
que se muestra a continuacién, pero con dos motores (Figura 31).

Figura 31. a) Modelo Hércules C-300 de cuatro motores; b) Para nuestro caso sélo con dos
motores.

a) Fuente: Tomado y adaptado de
https://www.pinterest.com/pin/42502790216624029/?autologin=true; b)  Elaboracion
propia

Figura 32. Estructura de segundo modelo de VANT propuesto.
Fuente: elaboracion propia


https://www.pinterest.com/pin/42502790216624029/?autologin=true
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Dada la experiencia de la evaluacién del primer prototipo, a partir del segundo, el
disefador prioriza la evaluacién sélo de la estructura, especificamente de la “estructura alar”

de la aeronave por ser la parte critica en la primera validacién referida al analisis estructural.
La disposicidn de materiales para el escenario del revestimiento o cubierta se presenta en el
proceso de verificacidon aerodindmica, una vez efectuada la verificacion estructural.

En la Tabla 50 se describen los componentes de la estructura de este segundo modelo,
asi como el estado de conformacion de los mismos en perfiles, platinas, tuberias, etc.,
necesarios para su utilizacion.

Tabla 50. Solicitacion de componentes del segundo modelo propuesto para la estructura.

POSICION  |CANT COMPONENTE SIGLAS MATERIAL
2 BEAM B1YB2 Platina
1 BEAM 3 B3 Platina
1 ENGINE BEAM EB Perfil T
1 LANDING GEAR BEAM2 LGB2 Perfil T
2 LANDING GEAR BEAM 1Y 2 LGB-1Y LGB-2 Perfil T
2 FUSELAJE BEAM 1Y 2 FB-1Y FB-2 Platina
6 WIN RIB ALUM1 AL 6 . Pieza conformada
WR4, WR5 Y WR6
ESTRUCTURA WR2, WR3, WR4,
12 WINGRIB 2 AL 14 (SIN 6) W\Ar/{:,S;N\AS;: ai?l, Pieza conformada
WR12, WR13 Y WR14
2 WING ENGINE SUPPORT 1Y 2 WES1 Y WES2 Pieza conformada
1 WING FUSELAJE CONECTOR WFC Pieza conformada
1 WING FUSELAJE ADAPTOR WFA Pieza conformada
2 FUSELAJERING 1Y 2 FR1Y FR2 Plancha maquinada
2 HESUPPORT 1Y 2 HS 1Y HS2 Platina
2 HS ATTACHMENT 1Y 2 HSA1 Y HSA2 Plancha maquinada

Fuente: elaboracién propia

B.3.1.4.2. Afinamiento de priorizacidn basica. En este caso utilizar materiales que se
presentan en la forma de platinas y perfiles (acero al carbono A36, acero inoxidable AlSI 304,
aluminio 6063 T66), piezas singulares obtenidas por algin método de conformacidn (fundicion
o impresion 3D), placas conformadas para el fuselaje (nylon, PLA, PET, ABS, resinas, fibra de
carbono, fibra de vidrio y madera balsa) y placa comercial para maquinado (acero inoxidable
AISI 304, aluminio 1050 y plywood).

En la ultima columna de la Tabla 51 después del desarrollo del método (ver apéndice
A, priorizacién 5.2.1.4, matriz A.39), se muestra el orden de priorizaciéon segun los criterios
basicos.
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Tabla 51. Pesos porcentuales de los materiales especificos a utilizar segun criterios basicos.

VALOR PORCENTUAL (%)
MATERIALES ESPECIFICOS Facil Facil Costo %TOTAL  Or
aprovisionamiento  conformado  asequible

Acero al carbono A36 (platina y perfil) 3,6 1,9 2,0 7,5 5
Acero inoxidable 304 (platina, perfil y placa) 1,7 1,6 1,0 4,2 10
Aluminio 1050 (placa maquinada) 1,7 2,4 1,8 5,9 8
Aluminio 6063 (platina y perfil) 2,5 1,8 1,9 6,1 7
Fundicion 356.0 (pieza conformada) 1,9 7,8 0,9 10,6 1
ABS (pieza conformada) 0,9 8,4 0,6 9,8 2

PLA (pieza y placa conformada) 0,9 8,4 0,6 9,8 2

PET (pieza y placa conformada) 0,9 8,4 0,6 9,8 2

Nylon (pieza y placa conformada) 0,9 8,4 0,3 9,6 3
Resinas (pieza y placa conformada) 0,5 8,4 0,3 9,2 4
Fibra de vidrio (tuberia y placa conformada) 16 1,4 0,6 3,7 11
Fibra de Carbono (tuberia y placa 08 14 05 27 12

conformada)

Madera balsa (placa conformada) 2,1 3,0 1,1 6,2 6
Plywood (placa maquinada) 2,0 1,8 1,0 4,8 9

Fuente: Elaboracion propia.

B.3.1.4.3 Ponderacion con los criterios técnicos. En base a la ponderacién de los
criterios técnicos para el escenario estructural de Tabla 34, resulta la Tabla 52 (del apéndice

A, priorizacion 5.2.3.1, matriz A.44).

Tabla 52. Materiales especificos a utilizar en estructura, segun criterios técnicos.

CRITERIOS TECNICOS
MATERIALES ESPECIFICOS Resistencia Baja Resistencia  Resistencia I O; AL ORDEN
mecdnica densidad a fatiga al impacto
Acero al carbono.A36 (platina y 63 0.2 23 15 10,3 4
perfil)
Acero inoxidable 304 (platina, perfil 65 01 17 25 110 3
y placa)

Aluminio 1050 (placa maquinada) 52 0,3 1,9 0,8 83 6

Aluminio 6063 (platina y perfil) 56 0,5 2,1 0,8 9,0 5

Fundicion 356.0 (pieza 48 05 16 0.4 7.2 7
conformada)

ABS (pieza conformada) 12 0,8 0,5 0,8 3,2 11

PLA (pieza y placa conformada) 1,2 0,8 0,5 0,4 2,8 12

PE los T (pieza y placa conformada) 1,2 0,8 0,5 0,8 3,2 11

Nylon (pieza y placa conformada) 2,4 0,8 1,9 1,5 6,6 8

Resinas (pieza y placa conformada) 0,6 0,8 0,2 0,2 1,8 13

Fibra de vidrio (tuberia y placa 74 0.4 30 14 122 5
conformada)

Fibra de Carbono (tuberia y placa 9,0 0.8 35 2.9 16,1 1
conformada)

Madera balsa (placa conformada) 1,0 2,0 0,4 0,3 3,8 10

Plywood (placa maquinada) 1,5 1,4 0,8 0,7 4,4 9

Fuente: Elaboracion propia.
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B.3.1.4.4 Ponderacidn final. Con las columnas de %Total de la Tabla 51 de priorizacién
basica y Tabla 52 de priorizacion técnica se obtiene la tabla matriz final Tabla 53 para la
estructura (ver apéndice A, priorizacion 5.2.4, matriz A.45).

Tabla 53. Materiales a utilizar en estructura y su orden de priorizacién final.

MATERIALES ESPECIFICOS C’,'lte."o C”,te.no TOT. FILA % TOT. ORDEN
técnico bdsico

Acero al carbono A36 (platina y perfil) 10,3 7,5 0,008 12,8 1
Acero inoxidable 304 (platina, perfil y placa) 11,0 4,2 0,005 7,6 6
Aluminio 1050 (placa maquinada) 83 59 0,005 8,0 5
Aluminio 6063 (platina y perfil) 9,0 6,1 0,005 9,0 4
Fundicion 356.0 (pieza conformada) 7,2 10,6 0,008 12,6 2
ABS (pieza conformada) 32 9,8 0,003 52 9
PLA (pieza y placa conformada) 2,8 9,8 0,003 4,5 10
PET (pieza y placa conformada) 3,2 9,8 0,003 52 9
Nylon (pieza y placa conformada) 6,6 9,6 0,006 10,4 3
Resinas (pieza y placa conformada) 18 9,2 0,002 2,8 13
Fibra de vidrio (tuberia y placa conformada) 12,2 3,7 0,004 7,3 7
Fibra de Carbono (tuberia y placa conformada) 16,1 2,7 0,004 7,2 8
Madera balsa (placa conformada) 3,8 6,2 0,002 3,9 11
Plywood (placa maquinada) 4,4 4,8 0,002 35 12

Fuente: Elaboracion propia

Teniendo en cuenta el minimo de proporcionalidad de 7,7 %, el escenario estructural
considera los siguientes materiales en el siguiente orden de prioridad:

Acero al carbono ASTM A36 (platina y perfil), fundicion de aluminio (pieza), Nylon
(pieza o placa conformada en 3D), Aluminio 6063 (platina y perfil), Aluminio 1050 (placa
maquinada), etc.

B.3.1.4.5 Disposicion de materiales en modelo. Del resultado de la matriz de
priorizacion para la estructura, se pone a disposicidon del disefiador los materiales
seleccionados para la fabricacién de los componentes de la estructura alar del segundo
prototipo, segun el detalle de la Tabla 54.

B.3.1.4.6 Validacion estructural. La verificacion estructural del modelo considera sélo
a los componentes que representan la estructura de soporte de todas las cargas, los cuales
corresponden a dos vigas o largueros BEAM, una viga T ENGINE BEAM, seis conectores alares
tipo WING RIB ALUM, ocho conectores alares tipo WING RIB, dos soportes tipo WING ENGINE
SUPPORT vy en el centro del fuselaje el WING FUSELAJE CONECTOR donde se soporta la

estructura.

Las cargas a considerar en base al criterio del disefiador son de 500 N de sustentacion
en la superficie inferior de los conectores y 49 N de peso de motor en cada punto de sujecion
del WING ENGINE SUPPORT. La fuerza de arrastre sobre el ala no se considera debido a que
se contrarresta con el efecto de la superficie o cubierta del alar. Asi mismo, el peso de la
aeronave, tren de aterrizaje, cargas remotas verticales provenientes del peso de la cola y otras
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cargas tampoco se consideran por encontrarse en el centro de gravedad justo en la zona de
soporte de la simulacién estatica, zona de accion del WING FUSELAJE CONECTOR.

Tabla 54. Seleccion de materiales para los componentes de estructura alar del segundo
prototipo.

POSICION (CANT COMPONENTE SIGLAS MATERIAL
2 BEAM B1YB2 Platina Aluminio 6063-T66
1 BEAM 3 B3 Platina Aluminio 6063-T66
1 ENGINE BEAM EB Perfil T ASTM A36
1 LANDING GEAR BEAM2 LGB2 Perfil T ASTM A36
2 LANDING GEAR BEAM 1Y 2 LGB-1Y LGB-2 Perfil T ASTM A36
2 FUSELAJE BEAM 1Y 2 FB-1Y FB-2 Platina Aluminio 6063-T66
6 WIN RIB ALUM1 AL 6 WRAL WR2, WR3, Pieza de Aluminio fundido 356.0
WR4, WR5 Y WR6
ESTRUCTURA WR2, WR3, WR4,
12 WINGRIB 2 AL 14 (SIN 6) WRS, WR7, WR, Pieza de Nylon 645
WR9, WR10, WR11,
WR12, WR13 Y WR14
2 WING ENGINE SUPPORT 1Y 2 WES1Y WES2 Pieza de Aluminio fundido 356.0
1 WING FUSELAJE CONECTOR WFC Pieza de Aluminio fundido 356.0
1 WING FUSELAJE ADAPTOR WFA Pieza de Aluminio fundido 356.0
2 FUSELAJERING 1Y 2 FR1Y FR2 Plancha aluminio 1050
2 HESUPPORT 1Y 2 HS 1Y HS2 Platina Aluminio 6063-T66
2 HS ATTACHMENT 1Y 2 HSA1Y HSA2 Plancha aluminio 1050

Fuente: Elaboracion propia.

En la Figura 33y Figura 34 se puede observar el esfuerzo maximo sobre la viga de
aluminio cerca del conector de fundicién de aluminio y el factor de seguridad (FS),
respectivamente, después de la simulacion, siendo este ultimo de cardcter muy critico por ser
muy inferior a la unidad (FS: 0,1).

van Mises (VMM 2 (MP3]Y

440

En lo |

Figura 33. Simulacidn estdtica de esfuerzos en estructura alar de segundo modelo.
Fuente: Elaboracion propia.
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Figura 34. factor de seguridad después de la simulacion estatica de la estructura alar de
segundo modelo.
Fuente: Elaboracion propia

Aunque aun no es el prototipo deseado, este segundo modelo no se descarta
totalmente, sino que se procede a realizar mejoras sobre él.
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PROTOTIPO C:

C.3.1.4.1 Configuracioén alar.
a) Perfil alar: s1223.

b) Angulo de ataque: 8 °.

c) Arquitectura. Semejante al modelo base de prototipo B de 4,40 m de ala x 3,03 m de
largo (Figura 35), con fuselaje tipo monocasco, pero con cambios en la estructura alar y su
revestimiento, por lo que se prioriza en la evaluacién de este componente (Figura 36).

Figura 35. Fuselaje del tercer prototipo sin los dos motores.
Fuente: elaboracidn propia

Figura 36. Estructura alar de tercer prototipo VANT.
Fuente: elaboracidn propia.
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Tabla 55. Solicitaciéon de componentes del tercer prototipo propuesto para la estructura alar.

WRN7, WRN8, WRNY,

POSICION [CANT. COMPONENTE SIGLAS MATERIAL
4 BEAM 1al 4 B1,B2,B3Y B4 Platina
1 EJE DE FLAPS EF Tuberia
2 ENGINE BEAM 1y 2 EB1Y EB2 Perfil T
2 WING RIBNYLONV31Y?2 WRN3-1Y WRN3-2 Pieza conformada
WRA1, WRA2, WRA3 .
4 WIN RIB ALUMV2 1 AL 4 Pieza conformada
Y WRA4
1 2
6 WIN RIB ALUMv2 SURF CONT 1 AL 6 WRS1, WRS2, WRS3, Pieza conformada
WRS4, WRS5 Y WRS6
SCR1, SCR2, SCR3,
6 SURF CONTRIB 1AL 6 ! . ! Pi f d
SCR4, SCRS Y SCR6 eza contormaca
WRNS1, WRNS2,
6 WING RIB NYLONv2 SURF CONT 1 AL 6 WRNS3, WRNS4, Pieza conformada
WRNS5 Y WRNS6
ESTRUCTURA WRN4, WRN5, WRNS6,

12 WING RIB NYLONv2 4 AL 15 WRN10, WRN11, Pieza conformada
WRN12, WRN13,
WRN14 Y WRN15
WES1, WES2, WES3 'Y
4 WING ENGINE SUPPORT 1 AL 4 ! WESAll Plancha maquinada
WRFN1, WRFN2.
6 WING RIB FLAP NYLONv2 1 AL 6 WRENSIVRFNS, Pieza conformada
WRFN4, WRFN5 Y
WRFN6
2 ENGINE FIREWALL 1Y 2 EF1Y EF2 Plancha maquinada
4 FLAPRIB1AL 4 FR1, FR2, FR3 Y FR4 Plancha maquinada
4 MAIN WING SUPPORT 1 AL 4 MS1, MS2, MS3' Y MS4 Plancha maquinada

Fuente: elaboracidon propia

C.3.1.4.2. Afinamiento de priorizacion basica (apénd. A, prioriz. 5.3.1.4, matriz A.49).

Tabla 56. Pesos porcentuales de los materiales especificos a utilizar segun criterios basicos.

VALOR PORCENTUAL (%)
MATERIALES ESPECIFICOS Facil Fadcil Costo %TOTAL ORDEN
aprovisionamiento conformado asequible
Acero al carbono.A36 (platina 'y 32 20 21 73 5
perfil)
Acero al carbono A500 (tuberia) 1,9 2,1 1,5 54 9
Acero inox. 304 (platina, perfil y 15 25 06 46 11
placa)

Aluminio 1050 (placa maquinada) 1,6 4,4 1,6 7,5 4
Aluminio 6063 (platina y perfil) 2,2 2,0 1,6 5,9 8
Fundicion 356.0 (pieza conformada) 1,7 4,6 0,8 7,2 6
ABS (pieza conformada) 0,8 7,9 0,5 9,2 1

PLA (pieza y placa conformada) 0,8 7,9 0,5 9,2 1
PET (pieza y placa conformada) 0,8 7,9 0,5 9,2 1
Nylon (pieza y placa conformada) 0,8 7,9 0,3 9,0 2
Resinas (pieza y placa conformada) 0,5 7,9 0,2 8,6 3
F. de vidrio (tuberia y placa 14 14 06 34 12

conformada)
F. de Carbono (tuberia y placa 0.7 15 04 27 13
conformada)

Madera balsa (placa conformada) 1,9 3,2 1,0 6,1 7
Plywood (placa maquinada) 1,8 2,1 1,0 4,9 10

Fuente: Elaboracion propia.



98

C.3.1.5.3. Ponderacién con los criterios técnicos (apénd. A, prioriz. 5.3.3.1, matriz
A.54).

Tabla 57. Materiales especificos a utilizar en estructura alar, segun criterios técnicos.

CRITERIOS TECNICOS o
MATERIALES ESPECIFICOS Resistencia Baja Resistencia  Resistencia T O;AL ORDEN
mecdnica densidad a fatiga al impacto
Acero al carbono'A36 (platina y 56 0.2 20 13 9,1 4
perfil)
Acero al carbono A500 (tuberia) 56 0,2 2,0 1,3 9,1 4
Acero inox. 304 (platina, perfil y 59 0.1 16 24 10,0 3
placa)
Aluminio 1050 (placa maquinada) 4,6 0,4 1,7 1,0 7,7 6
Aluminio 6063 (platina y perfil) 4,9 0,4 1,9 0,8 8,0 5
Fundicién 356.0 (pieza 42 0.4 14 03 6.3 7
conformada)
ABS (pieza conformada) 1,0 0,8 0,4 0,7 2,9 11
PLA (pieza y placa conformada) 1,0 0,8 0,4 0,3 2,6 12
PET (pieza y placa conformada) 1,0 0,8 0,4 0,7 2,9 11
Nylon (pieza y placa conformada) 2,1 0,8 1,6 1,3 5,9 8
Resinas (pieza y placa conformada) 0,6 0,8 0,2 0,2 18 13
F. vidrio (tuberia y placa 66 0.4 30 13 113 5
conformada)
Fibra de Carbono (tuberia y placa 8.4 08 32 26 15,1 1
conformada)
Madera balsa (placa conformada) 0,9 1,8 0,4 0,3 3,4 10
Plywood (placa maquinada) 1,3 1,3 0,7 0,6 3,9 9
Fuente: Elaboracion propia
C.3.1.4.4. Ponderacion final (apéndice A, priorizacién 5.3.4, matriz A.55).
Tabla 58. Materiales a utilizar en estructura y su orden de priorizacion.
MATERIALES ESPECIFICOS Cf'te."o c”,te.”o TOT. FILA % TOT. ORDEN
técnico bdsico
Acero al carbono A36 (platina y perfil) 9,1 7,3 0,007 11,5 1
Acero al carbono A500 (tuberia) 9,1 5,4 0,005 85 4
Acero inoxidable 304 (platina, perfil y placa) 10,0 4,6 0,005 8,0 6
Aluminio 1050 (placa maquinada) 7,7 7,5 0,006 10,1 2
Aluminio 6063 (platina y perfil) 8,0 59 0,005 82 5
Fundicion 356.0 (pieza conformada) 6,3 7,2 0,004 7,8 7
ABS (pieza conformada) 2,9 9,2 0,003 4,7 10
PLA (pieza y placa conformada) 2,6 9,2 0,002 4,1 11
PET (pieza y placa conformada) 2,9 9,2 0,003 4,7 10
Nylon (pieza y placa conformada) 59 9,0 0,005 9,1 3
Resinas (pieza y placa conformada) 1,8 8,6 0,002 2,6 14
Fibra de vidrio (tuberia y placa conformada) 11,3 3,4 0,004 6,7 9
Fibra de Carbono (tuberia y placa conformada) 15,1 2,7 0,004 7,0 8
Madera balsa (placa conformada) 3,4 6,1 0,002 3,6 12
Plywood (placa maquinada) 3,9 4,9 0,002 33 13

Fuente: Elaboracion propia
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C.3.1.4.5 Disposicidon de materiales en modelo.

Tabla 59. Selecciéon de materiales para los componentes de la estructura alar del tercer

prototipo.
POSICION  [CANT COMPONENTE SIGLAS MATERIAL
4 BEAM 1al 4 B1,B2,B3YB4 Platina Aluminio 6063-T66
1 EJE DE FLAPS EF Tuberia acero A500
2 ENGINE BEAM 1y 2 EB1Y EB2 Perfil T ASTM A36
2 WING RIBNYLONv31Y 2 WRN3-1Y WRN3-2 Pieza de Nylon 645
4 WIN RIB ALUMv2 1 AL 4 WRAL, WRA2, WRA3 Pieza de Aluminio fundido 356.0
Y WRA4
WRS1, WRS2, WRS3, -
6 WIN RIB ALUMv2 SURF CONT 1 AL 6 Plancha aluminio 1050
WRS4, WRS5 Y WRS6
6 SURF CONTRIB 1AL 6 SCR1, SCR2, SCR3, Pieza de Nylon 645
SCR4, SCR5 Y SCR6
WRNS1, WRNS2,
6 WING RIB NYLONv2 SURF CONT 1 AL 6 WRNS3, WRNS4, Pieza de Nylon 645
WRNS5 Y WRNS6
ESTRUCTURA WRN4, WRN5, WRN6,
WRN7, WRN8, WRN9,
12 WING RIB NYLONV2 4 AL 15 WRN10, WRN11, Pieza de Nylon 645
WRN12, WRN13,
WRN14 Y WRN15
4 WING ENGINE SUPPORT 1 AL 4 WESL, V\\;\fS;"WEB Y Plancha aluminio 1050
WRFN1, WRFN2.
6 WING RIB FLAP NYLONv2 1 AL 6 WENGEE— Pieza de Nylon 645
WRFN4, WRFN5 Y Y
WRFN6
2 ENGINE FIREWALL 1Y 2 EF1Y EF2 Plancha aluminio 1050
4 FLAPRIB 1 AL 4 FR1, FR2, FR3 Y FR4 Plancha aluminio 1050
4 MAIN WING SUPPORT 1 AL 4 MS1, MS2, MS3 Y MS4 Plancha aluminio 1050

Fuente: Elaboracidon propia

C.3.1.4.6

Validacion estructural. Las cargas a considerar en base al criterio del
disefiador son de 450 N de sustentacion en la superficie inferior de los conectores, 150 N de
fuerza de arrastre distribuidos en las vigas (rectas y en T), 90 N de peso de los motores y en
cada punto de sujecién del mismo (en ENGINE FIREWALL 1y 2) 450 N de fuerza de traccion.
Los pesos de los elementos de la estructura también se consideran aplicando el efecto de la
“gravedad” en la configuracion de cargas.

En la Figura 37 y Figura 38 se puede observar un FS de 0,622, lo que es una mejora
respecto a los prototipos anteriores. En adicidén a esto, se profundiza en el analisis de este
factor mediante la opcidn “iso- superficies” del SolidWorks, encontrandose que dicho factor
no se extiende de manera representativa en toda la estructura, sino que se centra en una
pieza conformable de facil optimizacion (Figura 39), resultando ser una mejora muy
importante. Sin embargo, al nivel de FS: 5,5 (Figura 40) se comienzan a concentrar tensiones

en la viga de aluminio, que es una platina 6063 T66 de baja deformabilidad (4 % segun
caracterizacidon mecanica), y por ende no es apta para el servicio dinamico a fatiga del ala. Esto
descarta el modelo, pero nos aproxima mucho mas al modelo final.
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Producto SOLIDWORKS Educational. Solo para uso en la ensenanza.

Figura 37. Simulacién estatica de esfuerzos en estructura alar del tercer prototipo.
Fuente: elaboracidon propia
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Figura 38. Factor de seguridad después de la simulacidon estatica de la estructura alar de tercer
prototipo.
Fuente: elaboracion propia
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PROTOTIPO D:

D. 3.1.4.1. Configuracion alar.

a) Perfil alar: El disefiador busca una optimizacién del perfil alar s1223 seleccionando

el perfil sO007. Ademas, la longitud de la cuerda aumenta a 51 cm.

b) Angulo de ataque: Siguiendo el procedimiento del primer modelo cambia a 7 °.

Figura 41. Perfil alar mejorado sO007 con un angulo de 7 °.
Fuente: elaboracidn propia.

c) Arquitectura. Igual modelo que prototipo B y con estructura alar diferente a la de los
prototipos B y C. Sin embargo, por estar en la posicion de mayor aproximacion de prototipos

se mantiene la misma seleccidn de materiales del prototipo C.

También se prioriza la evaluacién de la estructura alar, la cual deja de lado el uso de
fundicidn de aluminio para conformar las piezas conectoras de vigas y los soportes de motores

dado el grado de detalle necesario para su obtencion (Figura 42).

Figura 42. Estructura alar de cuarto prototipo de VANT.
Fuente: elaboracion propia
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Tabla 60. Solicitaciéon de componentes del cuarto prototipo propuesto para la estructura

alar.

POSICION CANT

COMPONENTE

SIGLAS

MATERIAL

2 LARGUERO PRINCIPAL

LP1YLP2

Tuberia

12 WING RIB NYLON 1 AL 12

WRN1, WRN2, WRN3,
WRN4, WRNS5, WRN6,
WRN7, WRNS, WRN9,
WRN10, WRN11Y
WRN12

Pieza conformada

6 WING RIB NYLON SURF CONT 1 AL 6

WRSC1, WRSC2,
WRSC3, WRSC4,
WRSC5 Y WRSC6

Pieza conformada

WINGRIB3Y4

WR3Y WR4

Plancha maquinada

4 WING RIB NYLON SURF CONT ALT 1 AL 5 (SIN 3)

WRSCA1, WRSCA2,
WRSCA4 Y WRSCAS

Pieza conformada

ESTRUCTURA

18 WING RIB NYLON SURF CONT COMPLEMENTO 1 AL 18

WRSCC1, WRSCC2,
WRSCC3, WRSCC4,
WRSCC5, WRSCC6,
WRSCC7, WRSCCS,
WRSCC9, WRSCC10,
WRSCC11, WRSCC12,
WRSCC13, WRSCC14,
WRSCC15, WRSCC16,
WRSCC17 Y WRSCC18

Pieza conformada

8 WING RIB NYLON SURF FLAP CONT 1 AL 8

WRNF1, WRNF2,
WRNF3, WRNF4,
WRNF5, WRNF6,
WRNF7 Y WRNF8

Pieza conformada

2 ANILLO FUSELAJE PRINCIPAL 1Y 2

AP1Y AP2

Plancha maquinada

REFUERZOS

R1,R2, R3Y R4

Plancha maquinada

2 TRAILING EDGE FIJO21Y 2

TEF2-1Y TEF2-2

Pieza conformada

4 WING ENGINE SUPPORT 1 AL 4

WES1, WES2, WES3 Y
WES4

Plancha maquinada

2 TRAILING EDGE 1Y 2

TE1YTE2

Pieza conformada

2 ENGINE FIREWALL 1Y 2

EF1YEF2

Plancha maquinada

2 TRAILING EDGE FLAP 1Y 2

TEFL1Y TEFL2

Plancha maquinada

Fuente: elaboracion propia

D.3.1.4.2. Afinamiento de priorizacion basica (idem prototipo C).

Tabla 61. Pesos porcentuales de los materiales especificos a utilizar segun criterios basicos.

VALOR PORCENTUAL (%)
MATERIALES ESPECIFICOS Fdcil Fdcil Costo %TOTAL ORDEN
aprovisionamiento conformado asequible
Acero al carbono A36 (placa o 32 20 21 73 5
plancha)
Acero al carbono A500 (tuberia) 1,9 2,1 1,5 5,4 9
Acero inoxidable 304 (platina, perfil 15 25 06 46 11
y placa)

Aluminio 1050 (placa maquinada) 1,6 4,4 1,6 7,5 4
Aluminio 6063 (platina y perfil) 2,2 2,0 1,6 5,9 8
Fundicion 356.0 (pieza conformada) 1,7 4,6 0,8 7,2 6
ABS (pieza conformada) 0,8 7,9 0,5 9,2 1

PLA (pieza y placa conformada) 0,8 7,9 0,5 9,2 1
PET (pieza y placa conformada) 0,8 7,9 0,5 9,2 1
Nylon (pieza y placa conformada) 0,8 7,9 0,3 9,0 2
Resinas (pieza y placa conformada) 0,5 7,9 0,2 8,6 3
F. de vidrio (tuberia y placa 14 14 06 34 12

conformada)
Fibra de Carbono (tuberia y placa 07 15 04 27 13
conformada)

Madera balsa (placa conformada) 1,9 3,2 1,0 6,1 7
Plywood (placa maquinada) 18 2,1 1,0 4,9 10

Fuente: Elaboracion propia.
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D.3.1.4.3. Ponderacion con los criterios técnicos (idem prototipo C).

Tabla 62. Materiales especificos a utilizar en estructura alar, segun criterios técnicos.

) CRITERIOS TECNICOS %
MATERIALES ESPECIFICOS Resistencia Baja Resistencia  Resistencia TOTAL ORDEN
mecdnica densidad a fatiga al impacto
Acero al carbono A36 (placa o 56 0.2 20 13 9,1 4
plancha)
Acero al carbono A500 (tuberia) 56 0,2 2,0 1,3 9,1 4
Acero inoxidable 304 (platina, perfil 59 0.1 16 24 10,0 3
y placa)
Aluminio 1050 (placa maquinada) 4,6 0,4 1,7 1,0 7,7 6
Aluminio 6063 (platina y perfil) 4,9 0,4 1,9 0,8 8,0 5
Fundicién 356.0 (pieza 42 0.4 14 03 6.3 7
conformada)
ABS (pieza conformada) 1,0 0,8 0,4 0,7 2,9 11
PLA (pieza y placa conformada) 1,0 0,8 0,4 0,3 2,6 12
PET (pieza y placa conformada) 1,0 0,8 0,4 0,7 2,9 11
Nylon (pieza y placa conformada) 2,1 0,8 1,6 1,3 5,9 8
Resinas (pieza y placa conformada) 0,6 0,8 0,2 0,2 18 13
F. vidrio (tuberia y placa 66 0.4 30 13 113 5
conformada)
Fibra de Carbono (tuberia y placa 8.4 08 32 26 151 ]
conformada)
Madera balsa (placa conformada) 0,9 1,8 0,4 0,3 3,4 10
Plywood (placa maquinada) 1,3 1,3 0,7 0,6 3,9 9
Fuente: Elaboraciéon propia
D.3.1.4.4. Ponderacion final (idem prototipo C).
Tabla 63. Materiales a utilizar en estructura y su orden de priorizacién.
p Criterio Criterio
MATERIALES ESPECIFICOS & - TOT. FILA % TOT. ORDEN
técnico bdsico
Acero al carbono A36 (placa o plancha) 9,1 7,3 0,007 11,5 1
Acero al carbono A500 (tuberia) 9,1 54 0,005 85 4
Acero inoxidable 304 (platina, perfil y placa) 10,0 4,6 0,005 8,0 6
Aluminio 1050 (placa maquinada) 7,7 7,5 0,006 10,1 2
Aluminio 6063 (platina y perfil) 8,0 5,9 0,005 82 5
Fundicion 356.0 (pieza conformada) 6,3 7,2 0,004 7,8 7
ABS (pieza conformada) 2,9 9,2 0,003 4,7 10
PLA (pieza y placa conformada) 2,6 9,2 0,002 4,1 11
PET (pieza y placa conformada) 2,9 9,2 0,003 4,7 10
Nylon (pieza y placa conformada) 59 9,0 0,005 9,1 3
Resinas (pieza y placa conformada) 18 8,6 0,002 2,6 14
Fibra de vidrio (tuberia y placa conformada) 11,3 3,4 0,004 6,7 9
Fibra de Carbono (tuberia y placa conformada) 15,1 2,7 0,004 7,0 8
Madera balsa (placa conformada) 34 6,1 0,002 36 12
Plywood (placa maquinada) 3,9 4,9 0,002 33 13

Fuente: Elaboracion propia.
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D.3.1.4.5. Disposicidon de materiales en modelo.

Tabla 64. Selecciéon de materiales para los componentes de la estructura alar del cuarto
prototipo.

POSICION ICANT. COMPONENTE SIGLAS MATERIAL

2 LARGUERO PRINCIPAL LP1YLP2 Tuberia ASTM A500

WRN1, WRN2, WRN3,
WRN4, WRNS, WRN6,
12 WING RIB NYLON 1 AL 12 WRN7, WRNS8, WRNSY, Pieza de Nylon 645
WRN10, WRN11Y
WRN12

WRSC1, WRSC2,

6 WING RIB NYLON SURF CONT 1AL 6 WRSC3, WRSC4, Pieza de Nylon 645
WRSCS Y WRSC6

2 WINGRIB3Y4 WR3 Y WR4 Plancha aluminio 1050
WRSCAL, WRSCA2, .

4 WING RIB NYLON SURF CONT ALT 1 AL 5 (SIN 3) Pieza de Nylon 645

WRSCA4 Y WRSCAS

WRSCC1, WRSCC2,
WRSCC3, WRSCC4,
WRSCC5, WRSCC6,
ESTRUCTURA WRSCC7, WRSCCS,
18 | WING RIB NYLON SURF CONT COMPLEMENTO 1 AL 18 | WRSCC9, WRSCC10, Pieza de Nylon 645
WRSCC11, WRSCC12,
WRSCC13, WRSCC14,
WRSCC15, WRSCC16,

WRSCC17 Y WRSCC18
2 ANILLO FUSELAJE PRINCIPAL 1Y 2 AP1Y AP2 Plancha aluminio 1050
4 REFUERZOS R1,R2,R3YR4 Plancha acero A36

WRNF1, WRNF2,
WRNF3, WRNF4,

WING RIB NYLON SURF FLAP CONT 1 AL Pil de Nyl 4!
8 GR ON SU Cco 8 WRNF5, WRNF6, ieza de Nylon 645
WRNF7 Y WRNF8
2 TRAILINGEDGE FIJO21Y2 TEF2-1Y TEF2-2 Pieza de Nylon 645
Wi ES2, WES3 Y
4 WING ENGINE SUPPORT 1 AL 4 L ‘A\;V:S;l $3 Plancha aluminio 1050
2 TRAILING EDGE 1Y 2 TE1YTE2 Pieza de Nylon 645
2 ENGINE FIREWALL1Y 2 EF1Y EF2 Plancha aluminio 1050
2 TRAILING EDGE FLAP 1Y 2 TEFL1Y TEFL2 Pieza de Nylon 645

Fuente: Elaboracion propia

D.3.1.4.6. Validacion estructural. Las cargas a considerar en base al criterio del
disefiador son de 600 N de sustentacion en la superficie inferior de los conectores, 164 N de
fuerza de arrastre distribuidos en los tubos (largueros seccion cuadrada), 90 N de peso de los
motores y en cada punto de sujecion del mismo (en ENGINE FIREWALL 1y 2) 450 N de fuerza
de traccion. Los pesos de los elementos de la estructura también se consideran aplicando el

efecto de la “gravedad” en la configuracién de cargas.

En la Figura 44 se puede observar un FS minimo de 0,243, ubicado fuera de los
largueros y soportes; mas bien focalizado en las costillas o WING RIBS y Flaps de la aeronave,
los cuales podrian ser facilmente mejorables durante el conformado de las piezas. En el
estudio mostrado en la Figura 45 se aprecia con mas detalle, el valor minimo de FS a nivel de
1,7, que tienen los largueros en la zona de soporte a inmediaciones de la plancha se refuerzo
y en un agujero en el larguero de uso no vital. Por ultimo, realizando el andlisis de fatiga en
dicha zona se obtiene un valor minimo de vida a los 282 688 ciclos (m3s visible a los 300 000
ciclos) como se aprecia en las Figura 46 y Figura 47. A este nivel de performance en fatiga,
finalmente el prototipo D cumple con los requerimientos bdsicos de validacién estructural.
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Figura 43. Simulacion estatica de esfuerzos en estructura alar del cuarto prototipo.

Fuente: elaboracion propia.
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Figura 44. Factor de seguridad después de la simulacidon estatica de la estructura alar del

cuarto prototipo.
Fuente: elaboracion propia
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3.1.3 Validacion aerodinamica

Este proceso consiste en el reconocimiento de las superficies aerodindmicas del
prototipo final, la disposicion de los materiales que conforman el escenario de revestimiento
del prototipo validado estructuralmente y la simulacién del mismo con el software CFD de
SolidWorks.

3.1.3.1. Superficies aerodinamicas del prototipo final D. En la Figura 48 y Figura 49
se presentan las vistas del Airframe del modelo final a considerar para la validacién
aerodinamica.

. >

B
N
\

Figura 48. Vistas simétricas y de perfil.
Fuente: elaboracion propia
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Figura 49. Vistas de planta superior e inferior.
Fuente: elaboracidon propia

3.1.3.2 Disposicidon de materiales en escenario de revestimiento o cubierta. Se toma
referencia de la matriz de seleccién, Tabla 48, mostrando los tres primeros puestos de la
priorizacion en la Tabla 65.

Tabla 65. Extracto de priorizaciéon de materiales a utilizar en el revestimiento o cobertura.

MATERIALES ESPECIFICOS Criterio técnico Criterio bdsico TOT. FILA % TOT. ORDEN
ABS (pieza conformada) 7,1 10,3 0,007 10,1 3
PET (pieza y placa conformada) 7%] 10,3 0,007 10,1 3
Nylon (pieza y placa conformada) 9,6 10,0 0,010 13,3 1
Madera balsa (placa conformada) 12,5 6,9 0,009 12,0 2

Fuente: Elaboracidon propia

Como resultado de la disposicion de los materiales en el airframe en el revestimiento
o cubierta del fuselaje se utiliza el nylon en filamento para impresion 3D. Siendo la parte
central del fuselaje la Unica impresa en la forma del disefio (Figura 50) y el resto del fuselaje
en forma de placas para su conformacién posterior con adhesivos o remaches, segun se

requiera.

Figura 50. En claro la pieza conformada de disefo y en azul a partir de placas de nylon, todas
en nylon.
Fuente: elaboracion propia
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3.1.3.3. Simulaciéon en CFD

En esta parte se presentan las pruebas aerodindmicas mediante el software
profesional SolidWorks y su complemento de simulacion Flow Simulation. Para esto, se
determinaran los valores de presién estatica, fuerzas (incluidas las de sustentacion referida al
eje “Y” y de arrastre en el eje “X”), torques o momentos (incluido el eje z que corresponderia
al “cabeceo” de la aeronave) y el patrén de flujo alrededor del Airframe de la aeronave.

- Consideraciones previas.
Se han tenido en cuenta las siguientes consideraciones:
o Fluido: aire a presion atmosférica

o Rugosidad del acabado superficial (pintura epdxica aplicada con pistola de aire

comprimido): 1,5 um
o Velocidad crucero 100 Km/h 6 27,78 m/s.
- Simulacidn aerodindmica

Enla Figura 51y Figura 52 se muestran las lineas de flujo y los valores de los pardmetros
deseados o GOALS. Asi mismo, la Tabla 66 presenta el consolidado de resultados en el

valor de convergencia, el promedio, el maximo y el minimo de los valores durante las

simulaciones.

Figura 51. Vista simétrica de lineas de flujo de aire en fuselaje.
Fuente: elaboracion propia

meulins

Figura 52. Vistas de perfil y de frente de lineas de flujo de aire en fuselaje.
Fuente: elaboracidén propia
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Tabla 66. Parametros obtenidos de la simulacidon aerodinamica.

Goal Name Unit  |Value Averaged Value  [Minimum Value |Maximum Value |Progress (%]  [Use In Convergence  [Delta Criteria
GG Average Static Pressure 1 [Pa] 101324.5365 101324.529|  101324.5239| 101324.5365 100(Yes 0.011086685| 0.036400128
GG Average Total Pressure 2 [Pa] 101788.9478 101788.9531| 1017889305 101788.96%4 100(Yes 0.012249438| 0.029793907
GG Average Dynamic Pressure 3 [Pa] |463.6511863|  463.6640016| 463.6424176| 463.6847831 100(Yes 0.002620631| 0.01674404
GG Average Velocity 4 [m/s] | 27.74349221 27.74391266|  27.74320822|  27.74464068 100(Yes 8.72441E-05| 0.000692734
GG Average Velocity (X) 5 [mfs] |27.73271596|  27.73299202 27.73248955| 27.73366401 100(Yes 8.26549E-05| 0.000885398
GG Average Velocity (Y) 6 [m/s] | -0.24884867 -0.25077986| -0.254305456| -0.247299196 100(Yes 0.000531442| 0.007469139
GG Average Velocity (2) 7 [m/s] | -0.00110059| -0.001280197| -0.001419123| -0.001071704 76.5|Yes 5.4534E-05| 4.17591E-05
GG Average Dynamic Viscosity 8 [Pa*s] | 1.81464E-05 1.81464E-05[  1.81464E-05|  1.81464E-05 100(Yes 1.13337E-13| 7.28589E-13
GG Normal Force (X)9 [N] 118.0440351 119.2678842|  117.6181983 121.502836 100|Yes 0.312165153| 21.85190193
GG Normal Force (Y) 10 [N] 789.2704614 796.095213|  784.6947256| 807.8212163 100|Yes 1.732111197| 6.899014352
GG Normal Force (Z) 11 [N] 5.155464396 5.566541111|  4.827094023|  6.150931597 100|Yes 0.172560879| 0.338732744
GG Force (X) 12 [N] 125.6838917 126.9764045|  125.2597224|  129.2596725 100|Yes 0.313614074| 22.03809182
GG Force (¥) 13 [N] 788.7129058 795.5160542| 784.1077766| 807.2548468 100|Yes 1.730227354| 6.898038132
GG Force (2) 14 [N] 5.142221958 5.557599593|  4.817929956| 6.140413842 100|Yes 0.173978349| 0.338774903
GG Friction Force 15 [N] 7.660186236 7.73028343|  7.642177318|  7.846866536 100|Yes 0.013387953| 0.199664741
GG Friction Force (X) 16 [N] 7.639856645 7.708520271| 7.622388778| 7.822260577 100|Yes 0.013224012| 0.199956711
GG Friction Force (Y) 17 [N] -0.5575556|  -0.579158762| -0.629908046| -0.539802791 90.8Yes 0.004268482| 0.003877568
GG Friction Force (2) 18 IN] -0.01324244|  -0.008941518| -0.013702968| -0.005657727 75.8|Yes 0.001505715| 0.001142018
GG Torque (X) 19 [N*m] | -13.7626479|  -2.114047737| -20.56931343| 14.41731966 39.1|Yes 2.005890569| 0.784307924
GG Torque (Y) 20 [N*m] | -9.58667299| -9.935397946| -12.75428239| -6.403543744 100(Yes 0.246563765| 0.302532972
GG Torque (2) 21 [N*m] | 169.5859633 171.1779697|  167.7923833|  174.1344806 100(Yes 0.490791577| 7.776253745
Fuente: elaboracion propia
Tabla 67. Parametros prioritarios obtenidos de la simulacién aerodindamica.
PARAMETRO UNIDAD PROMEDIO MINIMO MAXIMO
Presion estdtica (1) Pa 101 324,53 101 324,51 101 324, 54
Arrastre (9) N 119,28 117,62 121,50
Sustentacion (10) N 796,10 784,69 807,82

Fuente: elaboracion propia

Una vez realizada la simulacién se obtienen los parametros aerodindmicos principales
de la aeronave, como son la presidn estatica, la sustentacién y el arrastre (Tabla 67). De estos
resultados los valores de sustentacion de aproximadamente 800 N y de arrastre de aprox. 120
N a 100 Km/h son vitales para las siguientes etapas constructivas de la aeronave. Por otra
parte, el analisis de torques esta sujeto al analisis teniendo en cuenta que, en nuestro caso, el
punto de referencia se ha asumido en una posicidn provisional adecuada sélo para la
simulacidn del dibujo siendo la referencia real el punto de sustentacion de la aeronave.

3.2. Seleccién del revestimiento superficial

El revestimiento superficial se realiza para asegurar la minima rugosidad de las areas
aerodinamicas y se realiza con un recubrimiento de pintura epdxica aplicada con aire
comprimido. No precisa de sistemas estrictos de proteccidn anticorrosiva por tratarse de una
base polimérica de nylon.
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3.3. Tunel de viento Ad Hoc.
3.1.1. Consideraciones previas.
- El movimiento del flujo se da por ASPIRADO (con extractor).
- Camara de prueba:
1. Velocidad, V2: 33,33 m/s (120 Km/h)

2. Largo L: 0,6 m; alto: 0,5 m; ancho: 0,5 m; drea A2: 0,25 m?; rugosidad de material €:
1,5x 10°

3.1.2. Parametros ambientales.
- Altura sobre el nivel del mar: 29 msnm
- Densidad a 20 msnm, p = 1,222 Kg/m?
- Presion de la atmédsfera a 29 msnm = 100 950 Pa.
- Temperatura de trabajo asumida: 25° C
- Viscosidad dindmica pa 25 °C = 1,794 x 10> Ns/m?
3.1.3. Resultados de los cdlculos y parametros obtenidos para el tunel.

El detalle de los cdlculos para la obtencién de los parametros del tunel se muestra en
el apéndice C. Asi mismo, en la Tabla 68 se muestra el resumen de los mismos utilizados para
su fabricacion.

Tabla 68. Resumen de cdlculos para tunel Ad Hoc.

RESUMEN DE RESULTADOS
DIRECCIONADOR (0) INGRESO CONTRACCION (1) SECC. PRUEBAS (2) SALIDA DIFUSOR, MALLA Y ACCES. (3) ESPACIO VENTILADOR (4
ALTURA (m}) 1.00 1.00 0.50 r 0.87 0.50
ANCHO (m) 1.00 1.00 0.50 r 0.87 0.50
LONGITUD {m}) 0.10 1.40 0.60 1.50 0.15
AREA (m2) 1.00 1.00 0.25 0.76 0.25
e _ 101 _ 56 _
PERDIDA (m} 071 1094 0.86 2.08 _
PRESION (Pa) __ 100950.00 10031354 100919.85 _
RELACION DE ARFAS (Ar=A3/A2) 3.03
Pa mmca pulgea CONDIC. FiSCAS DEL MEDIO A 20°CY 29 msnm
PRESION ESTATICA (PE) 174.81 17.83 0.70180495 P1, PRESIGN ATM. {Pa) 100950
PRESléN D.I'NAMI'CA {PD} -30.15 -3.07 -0.12103177 P, DENSIDAD (Kg/m3) 1222
PRESION TOTAL (PT) 144.66 1475 0580773181  |V2, VELOC. PRUEBA MAX. (m/s) 33
m3/s m3/h cfm
CAUDAL 8.33 30000.00 17657.33 u 1 3 4
WATTS HP 2
POTENCIA EJE MOTOR aprox. 4305.71 577 f.s.:12
(P Estdt. *coudal*F.5. 1.2)/{nventilador *nvariador) nventilador: 58%
nvariador: 70%
Extractor Axial, de marca Systemair 4,15 m de longitud total

Modelo: WPA 710
Capacidad : 18,000CFMy  17-18 mmH20
Carac. Elec. : 7.5 kW-220V/380V-3@-60Hz

Fuente: Elaboracion propia.
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3.1.4. Modelo base.

036.00

Figura 53. Vista de perfil propuesto y modelo fabricado Ad Hoc. Unidades: mm.
Fuente: Elaboracidn propia

3.1.5. Pruebas con software CFD de SolidWorks.

36.778 lteration = 40
1 32.690

28.603
I 284517
20431

16.345

I 12.259
8172
4.086
0

Velocity [mfs]

Flow Trajectories 1

Figura 54. Simulacién CFD de disefio.
Fuente: Elaboracion propia.

3.1.6. Modelo final y datos de fabricacion de carcaza principal.

- Largo: aprox.4 m
- Caja de prueba transparente: acrilico de 6 mm.

- Material de difusor y contraccién: madera reforzada con marcos de platina de acero

por tramos.
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acuivar
ESTRACTOR

e .

Figura 55. Modelo para fabricacion.
Fuente: Elaboracion propia.

3.1.7. Extractor, sensores y tablero de comando.

Figura 56. Extractor y tablero de comando con display.
Fuente: Elaboracion propia.

El tablero de comando gobierna un sensor de velocidad y dos celdas de carga, una para
la carga vertical CV y otra para la horizontal CH.

Figura 57. Sensor de velocidad en secciéon de prueba.
Fuente: Elaboracion propia.
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Figura 58. Disposicién de celdas de carga y dispositivos auxiliares para control de fuerzas de

sustentacion y arrastre en seccién de prueba de tunel.

Fuente: Elaboracidn propia.

3.1.8. Pruebas sobre perfil alar final

Las primeras pruebas de control del tunel se realizan utilizan un tramo de ala de 20 cm

con la configuracién y perfil alar del pre disefo para verificar uno de los pardmetros

aerodinamicos mas importantes como es la sustentacién. Para esto se calibra previamente el

sistema de control con cargas conocidas en el sentido del eje Y, y se toman como referencia

datos previos obtenidos mediante simulacién con el software SolidWorks Flow Simulation a

una velocidad de 10 m/s.

En la Figura 59 se muestra que la sustentacion total promedio obtenida de la

simulacién es de 2,75 N, por lo que la suma de las fuerzas 1 y 3 del display del tablero de

comando debe aproximarse a dicho valor. Como una primera aproximacién, de tres medidas

instantdneas observadas aleatoriamente se obtiene una fuerza total promedio de 2,49 N,

cercana al valor obtenido en la simulacion.

Goal Name Unit Value Averaged Value |Minimum Value [Maximum Value |Progress [%]|Use In Co|Delta Criteria
Arrastre (eje x) [N] | 1.053364926 1.058292588 1.053364926 1.063657034 100(Yes 0.0036355| 0.061125075
Sustentacion (ejey)| [N] | 2.739563506 2.75352314 2.738510412|  2.762354892 100|Yes 0.006159018| 0.095213865
GG Force (2) [N] | 6.71281E-05 0.000251676| -4.68973E-06| 0.000472676 28.7|Yes 0.000108449| 3.12139E-05
GG Torque (2) [N*m]| 0.652992418 0.656236532 0.652992418 0.659176007 100(Yes 0.002739006| 0.027138571

1,27N+1,53N=28N

1,OON+1,16 N=2,16 N

1,17N+1,33N=250 N

Figura 59. Resultados de la prueba de sustentacion en perfil alar de pre disefio a 10 m/s. El

promedio de las tres medidas es 2,49 N que se aproxima a los 2,75 N resultante de la

simulacion mediante software CFD.

Fuente: Elaboracion propia.
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Para la determinacion del pardmetro aerodindmico de arrastre, se requiere la previa
calibracion de las celdas de carga que gobiernan el eje x, para lo cual se necesitaria aplicar
cargas conocidas por ejemplo mediante el uso de dinamémetros.

Por ultimo, es importante indicar que existen factores de error propios de la instalacién
del arreglo de las celdas y del arrastre del eje donde se sostiene el tramo de ala evaluado.



Capitulo 4
Caracteristicas del modelo VANT
4.1. Sub sistemas y sus componentes

En la Figura 60 se muestra el disefio del prototipo de dron final, permitiendo una

primera visualizacidn de la distribucion y ubicacién de sus componentes.

Figura 60. Prototipo final de Dron y distribucidon de sus componentes.
Fuente: Elaboracion propia.

A continuacién, se describen los componentes que constituyen cada subsistema del
prototipo de aeronave final.
4.1.1. Subsistema de soporte.

4.1.1.1. Airframe

Fuselaje: Semi monocasco.
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1 FUSELAJE 1 F1
2 FUSELAJE 2 F2
2 FUSELAJE 3 F3
2 FUSELAJE 4 F4
2 FUSELAJE 5 F5
2 FUSELAJE 6 F6

Figura 61. Revestimiento o cobertura de fuselaje y detalle de sus componentes.
Fuente: Elaboracidn propia

LARGUERO FUSELAJE 11 | LF1-1Y
Y2 LF1-2

LARGUERO FUSELAJE 2 2 | LF2-2Y
Y3 LF2-3

ANILLO DE FUSELAJE AFNIL,
3 NYLON INTERMEDIO 1 AL | AFNIZ'Y
3 AFNI3

ANILLO DE FUSELAJE
d NYLON INTERNO AFNI

2 ANILLO FUSELAJE AFP1Y
PRINCIPAL1Y 2 AFP2
AF4-1Y

2 ANILLO FUSELAJE4 1Y 2

AF4-2

Figura 62. Estructura de fuselaje y detalle de sus componentes.
Fuente: Elaboracidn propia.

Configuracion Alar: Semi monocasco, monoplano, de posicidn alta, sustentacién en
voladizo, alargamiento moderado, de flecha recto, de cuerda constante y dngulo diedro

neutro.
1 TAPAFUSELAJE3 1 TF3-1
2 NACELLE SUPPORT COVER 1Y 2 NSC-1Y NSC-2
2 COBERTURATIPO 3-31Y 2 CT3-3-1Y CT3-3-2
2 COBERTURATIPO 2-31Y 2 CT2-3-1Y CT2-3-2
2 COBERTURA21Y2 C2-1YC2-2
2 COBERTURATIPO3-11Y2 CT3-1-1Y CT3-1-2
2 COBERTURATIPO 2-11Y 2 CT3-2-1Y CT2-1-2
2 ALERON COBERTURA 1Y 2 AC1YAC2
2 COBERTURATIPO3-41Y2 CT3-4-1Y CT3-4-2
2 COBERTURATIPO 2-41Y 2 CT2-4-1Y CT2-4-2
2 COBERTURA41Y2 C4-1Y C4-2
2 COBERTURATIPO3-21Y2 CT3-2-1Y CT3-2-2
2 COBERTURATIPO 2-22Y 3 CT2-2-2Y CT2-2-3
2 COBERTURA33Y4 C3-3YC3-4

Figura 63. Revestimiento o cobertura de configuracion alar y detalle de sus componentes.
Fuente: elaboracion propia.



119

LARGUERO PRINCIPAL

LP1YLP2

12

WING RIB NYLON 1AL 12

WRN21, WRN2, WRN3, WRN4, WRNS, WRNG, WRN7, WRNS, WRN9, WRN10, WRN11 Y WRN12

WING RIB NYLON SURF CONT 1AL 6

WRSC1, WRSC2, WRSC3, WRSC4, WRSC5 Y WRSC6

WINGRIB3Y4

WR3 Y WR4

WING RIB NYLON SURF CONTALT 1AL 5

WRSCA1, WRSCA2, WRSCA4 Y WRSCAS

(SIN3)
18 WING RIB NYLON SURF CONT WRSCC1, WRSCC2, WRSCC3, WRSCC4, WRSCC5, WRSCC6, WRSCC7, WRSCC8, WRSCC9, WRSCC10, WRSCC11,
COMPLEMENTO 1 AL 18 WRSCC12, WRSCC13, WRSCC14, WRSCC15, WRSCC16, WRSCC17 Y WRSCC18
4 ENGINE SUPPORT 1AL 4 ES-1, ES-2, ES-3 Y ES-4
2 ENGINE FIREWALL 1Y 2 EF-1Y EF-2

WING RIB NYLON SURF FLAP CONT 1 AL 8

WRNF1, WRNF2, WRNF3, WRNF4, WRNF5, WRNF6, WRNF7 Y WRNF8

REFUERZO 1AL 4

R1,R2,R3YR4

TRAILING EDGEFIIO11Y2

TEF1-1Y TEF1-1

2 TRAILING EDGEFIJO21Y2 TEF2-1Y TEF2-2
2 TRAILING EDGE1Y2 TE1YTE2
2 TRAILING EDGE FLAP1Y2 TEFL1 Y TEFL2

Figura 64. Estructura de configuracion alar y detalle de sus componentes.
Fuente: elaboracion propia
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Empenaje de cola: Estabilizadores horizontales y vertical convencionales.

1 ESTABILIZADOR HORIZONTAL EH

1 ESTABILIZADOR VERTICAL EV

Figura 65. Revestimiento y cobertura de empenaje de cola y detalle de sus componentes.
Fuente: Elaboracion propia.

1 LARGUERO ESTABILIZADOR HORIZONTAL LEH

Figura 66. Estructura de empenaje de cola y detalle de sus componentes.
Fuente: elaboracion propia.

4.1.1.2. Tren de aterrizaje

Es de tipo fijo y de triciclo con seis ruedas: cuatro en el tren principal y dos en el tren
delantero, debido al gran peso de |la aeronave.

Didmetro ruedas 576127 mm
Tipo ruedas . Inflable
Peso maximoruedas : 243 gramosc/u

Peso soporte : 2,5Kg
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Figura 67. Modelo de referencia de tren de aterrizaje de prototipo de dron a fabricar.
Fuente: Recuperado de https://caymansseo.com/tren-de-aterrizaje-partes-caracteristicas-

como-funciona

4.1.2. Subsistema de trabajo o propulsion

4.1.2.1. Motor

Para lograr mayor autonomia de vuelo se utilizan dos motores de combustion interna

ubicados delante de las alas como “propulsién” los cuales poseen las siguientes

caracteristicas:
Combustible
Cilindrada
Potencia
Velocidad maxima
Hélice recomendada
Configuracién

Peso

Figura 68. Motor a utilizar.
Fuente: Elaboracion propia.

4.1.2.2. Hélice.

Mezcla de gasolina de 95 octanos
170 cc

Superior a 16 HP

9000 rpm

30x 12

Boxer

4,5 Kg

De acuerdo a los requerimientos del motor se utilizan dos hélices de dos palas de las

siguientes caracteristicas:

Material

Madera


https://caymansseo.com/tren-de-aterrizaje-partes-caracteristicas-como-funciona
https://caymansseo.com/tren-de-aterrizaje-partes-caracteristicas-como-funciona
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Configuracion (didmetro x paso) : 30x12
Peso : 200 g
Velocidad méaxima : 6000 rpm

Figura 69. Hélice a utilizar.
Fuente: Elaboracion propia.

4.1.2.3. Spinners

Para fines aerodindmicos (reduccion del arrastre) y de arranque externo se acoplan

spinners en el centro de cada hélice.

Material :  Aluminio
Tamafio ;o 3-1/2”
Peso : 300g

Fuente: Recuperado de https://www.aircraftspruce.eu/airframe-parts/spinners/sn-5-

Figura 70. Spinner a utilizar.

spinner-kit.html

4.1.3. Subsistema de energizacion
4.1.3.1. Baterias

Se ubican dentro del componente fuselaje 3 (F3) alrededor de las caras planas de los
anillos de fuselaje principales (AFP-1y AFP-2).

Tipo :  Lipo

Voltaje 7,4V

Capacidad : 4000 mAh -5 000 mAh
Cantidad : Max. 8.

Peso : 300g


https://www.aircraftspruce.eu/airframe-parts/spinners/sn-5-spinner-kit.html
https://www.aircraftspruce.eu/airframe-parts/spinners/sn-5-spinner-kit.html
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4.1.4. Subsistema de control.

Algunos de estos componentes se ubican en tierra para el control de vuelo de la
aeronave como la antena, el tripode y la estacion de control tierra — aire. Otro grupo se ubica
dentro del fuselaje 3 (F3) como el controlador de vuelo, el médulo de descenso y el sistema
de video analégico. Finalmente, los actuadores o servos se colocan sobre la cobertura de la
aeronave cerca de las superficies auxiliares a controlar.

4.1.4.1. Antena parabdlica de rejilla 2,4GHz 24dBi. Antena parabdlica
direccional, ideal para largas distancias al aire libre. (Mayor alcance si no hay objetos delante).
Hecho de aleacién de aluminio, se puede utilizar con polarizacién vertical y horizontal.
Muy buena calidad de sefial recibida con sistema de alta ganancia para largo alcance, y la
mejor estabilidad de la sefal. Preparado para el aire libre, apoya las condiciones climaticas
adversas durante afios.

Figura 71. Antena parabdlica.
Fuente: Tomado y adaptado de ANT24G24DB. Grid Parabolic Antenna 2.4GHz 24dBi. | Biquad
antenna 866-920Mhz, 9dBi. (xIrs.eu)

4.1.4.2. Tripode para antenas, 2,7 m, carga maxima 25 kg. Para la colocacion de
varios tipos de antenas como: BQ89, MX433, ANTPLA24G17DB o similar, Plug & Play, estd
preparado mecanicamente y con accesorios. Puede soportar hasta 25 Kg de carga, extensible
hasta 2,70 m, se pliega facilmente y tiene una bolsa de transporte.

Figura 72. Tripode antenas.
Fuente: Tomado y adaptado de TRI270. Tripod for antennas, 2.7m, max load: 25kg. | Biquad

antenna 866-920Mhz, 9dBi. (xlrs.eu)

4.1.4.3. Controlador de vuelo Pixhawk 2.1. Incluye cubo naranja y placa
portadora ADS-B. Adopta un procesador H7, con sistema IMU de triple redundancia y sistema
de amortiguacién de vibraciones. Rendimiento y estabilidad anti-jamming mejorado. Carrier
Board con receptor ADS-B integrado de 1090 MHz. Compatible con sistemas XLRS y XVID.


https://d3.xlrs.eu/product/ant24g24db-grid-parabolic-antenna-2-4ghz-24dbi/
https://d3.xlrs.eu/product/ant24g24db-grid-parabolic-antenna-2-4ghz-24dbi/
https://d3.xlrs.eu/product/tri270/
https://d3.xlrs.eu/product/tri270/
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Figura 73. Controlador de vuelo propuesto.
Fuente: Recuperado de PX2CUBNGP. Pixhawk 2.1 Autopilot Combo Set (Cube Orange + GPS

here 2 GNSS). | Biguad antenna 866-920Mhz, 9dBi. (xIrs.eu).

4.1.4.4. Mddulo de descenso ajustable DCDC, INP 4-38V, OUT 1.25-32V, OUT
CURRENT 5A. La entrada tiene dos cables despojados (Rojo + "positivo" y Negro — "GND"),
listo para soldar un conector (xt60, xt90, T026 o Banana...) y adecuado para conectarse
directamente a su bateria. Salida con conector RC (Futaba) y se establece por defecto en 5V
para conectarse directamente a reveivers XLRS o transmisores de video o mdédulos que
funcionan a 5 V. Tiene un potenciémetro para poder aumentar o disminuir el voltaje
(voltimetro es necesario para ajustar).

Figura 74. Médulo de descenso propuesto.
Fuente: Recuperado de DCDC38/5VRC. DCDC adjustable step down module, INP 4-38V, OUT
1.25-32V(Adjustable), OUT CURRENT 5A. | Biquad antenna 866-920Mhz, 9dBi. (xIrs.eu)

4.1.4.5. Estacion de control de tierra portatil profesional D4 V2 con radio
integrada (100Km). Telemetria (Mavlink y Transparent Data Link), cifrado AES 128, pantalla
de video IPS Led 10" Full HD de alto brillo visible con la luz solar, receptor de video 5,8 Ghz, PC
integrado con ventanas 10 y pantalla tactil de larga duracion de la bateria.

Figura 75. Estacion de control tierra aire propuesto.
Fuente: Recuperado de GCSD4V2. Professional Portable Ground Control Station D4 V2 with

integrated radio (100Km). | Professional Portable Ground Control Station D4 V2 with
integrated radio (100km). (xIrs.eu)



https://d3.xlrs.eu/product/px2cubngp-pixhawk-2-1-autopilot-combo-set-cube-orange-gps-here-2-gnss/
https://d3.xlrs.eu/product/px2cubngp-pixhawk-2-1-autopilot-combo-set-cube-orange-gps-here-2-gnss/
https://d3.xlrs.eu/product/dcdc38-5vrc-dcdc-adjustable-step-down-module-inp-4-38v-out-1-25-32vadjustable-out-current-5a/
https://d3.xlrs.eu/product/dcdc38-5vrc-dcdc-adjustable-step-down-module-inp-4-38v-out-1-25-32vadjustable-out-current-5a/
https://d3.xlrs.eu/product/gcsd4v2/
https://d3.xlrs.eu/product/gcsd4v2/
https://d3.xlrs.eu/product/gcsd4v2/
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4.1.4.6. Sistema de video analégico de largo alcance (25 Km - 40 Km). Es un
sistema de video analdgico profesional preparado para todo tipo de aplicaciones FPV para
trabajar entre 25 Km - 40 Km (LOS) con antenas incluidas en el kit, 6 100 km con antenas

parabdlicas de alta ganancia.

Figura 76. Sistema de video analégico propuesto.
Fuente: Recuperado de XVID3B. Analog video system long range (25-40Km). | Analog video
system long range (25-40Km), max.100km. (xIrs.eu)

4.1.4.7. Actuadores o Servomotores. Para mover las superficies de control se
utilizan servomotores de dos tipos: siete servos de tipo 1 de color rojo y cinco de tipo 2 de
color verde como mdximo, aplicando el concepto de redundancia (ver figura 4.18). Los del tipo
2 son de mayor potencia para las superficies de control en las que no pueden ubicarse varios
para incrementar la fuerza (flaps, estabilizadores horizontales y timén).

Figura 77. Ubicacién de actuadores o servos sobre fuselaje de aeronave.
Fuente: Elaboracion propia.

Tipo 1:

Torque : Mas de 35 Kg-cm


https://d3.xlrs.eu/product/xvid3b/
https://d3.xlrs.eu/product/xvid3b/
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Peso : Menor de 80g
Voltaje : 6,3V-7,4V
Escobillas : NO

Material de engranajes :  Metadlico (acero)
Cantidad 7

Tipo 2:

Torque : Mas de 65 Kg-cm
Peso : Menordel60g
Voltaje : 6,3V-7,4V
Escobillas : NO

Material de engranajes :  Metadlico (acero)
Cantidad : /5

4.1.5. Subsistema de captura/carga.

4.1.5.1. Camara de vuelo. Para asistencia al piloto en vuelo manual y se ubica
en el interior del fuselaje 3 (F3) direccionada adecuadamente para cumplir su funcion.

Tipo de sensor :  CMOS

Resolucion horizontal :  Por lo menos 700 TVL

Voltaje :  Compatiblecon 7,4V

Peso : 300 g

4.1.5.2. Camara de vigilancia. Orientada hacia abajo en el componente fuselaje

5 (F5), para labores de vigilancia, puede ser Gimbal o no. Si es Gimbal, debera tener carcasa
esférica. Si la Unica opcidn es una Gimbal sin carcasa, se usara fija en el fuselaje. Si el voltaje
es distinto de 7,4 V, debera incluir su propia bateria.

Tipo de sensor . CMOS

Zoom :  Porlo menos 10X

Resolucién :  Porlomenos 1080 p

Peso : 300g

4.1.5.3. Tanque de combustible grande. Dos tanques de combustible

principales para minimizar el cambio de centro de gravedad cuando ascienda o descienda. Se

ubican dentro del fuselaje 3 (F3).

Capacidad : 1000z63L
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Dimensiones maximas : 145 mm x 128 mm x 307 mm
Peso maximo : 240g
4.1.5.4. Tanque de combustible mediano. Dos tanques de combustible

secundarios para minimizar el cambio de centro de gravedad cuando ascienda o descienday
completar la capacidad total de nueve litros de combustible. Se ubican dentro del fuselaje 3
(F3).

Capacidad : 500z61,5L

Dimensiones maximas : 89 mmx 112 mm x 225 mm

Peso maximo : 186 ¢g

4.1.5.5. Tanque de combustible de emergencia. Dos tanques de combustible de

emergencia, ubicados lo mas cerca posible del motor, para prevenir el ahogamiento del motor
durante maniobras. En especifico se apoyan sobre los soportes de los motores (ENGINE
SUPPORTS) y estdn recubiertos por los componentes denominados NACELLE.

Capacidad : 40z60,111L

Dimensiones maximas : 40 mmx 53 mm x 96 mm

Peso maximo . 4lg

4.1.5.6. Carga util. Representada por la carga a transportar.

Peso maximo : 5Kg

Descripcidn :  Principalmente medicamentos de emergencia.

4.2. Dimensiones generales

Las dimensiones generales del prototipo de aeronave final se detallan en la Figura 78
y se registran en la Tabla 69.

Tabla 69. Dimensiones de la aeronave.

PARAMETRO MEDIDA (mm)
Longitud 3047.00
Altura méxima 997.30
Altura fuselaje 480.80
Envergadura 4000.00

Fuente: elaboracion propia
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I 4000.00 mm |

W OE' 266

480,80 mm

l
" 3047.00 mm |

Figura 78. Dimensiones generales de la aeronave.
Fuente: elaboracion propia

4.3. Analisis de cargas y centro de gravedad.

Las cargas sobre la aeronave estdn representadas por el peso de los componentes fijos
de todos los subsistemas y por los componentes que dependen de la misién y el plan de vuelo
como son: el peso del combustible a necesitar y la carga util a transportar. Sin embargo, para
efectos practicos se han de considerar todos los tanques de combustible llenos y carga util

completa.

Dentro de los componentes fijos de la aeronave, el software SolidWorks permite
determinar el centro de masa o centro de gravedad a partir del modelo CAD que, en este caso
considera el Airframe (fuselaje, configuracion alar y empenaje de cola) y los dos motores
adosados. El resto de componentes se adicionan al modelo y hacen necesario el recdlculo final

del centro de gravedad de la aeronave completa.
4.3.1. Cargas

Los pesos de los componentes de la aeronave, discriminados por partes y subsistemas,
se muestran en las tablas del apéndice D, que incluyen los datos fisicos necesarios para su
obtencidn. La Tabla 70 muestra un resumen extraido de dicho apéndice.

4.3.2. Centro de gravedad

4.3.2.1. De airframe y motores. Del analisis del modelo CAD se determina el
centro de gravedad considerando sélo el airframe y los motores adosados con un peso total
de 55 990,3 g (ver Figura 79).
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Tabla 70. Descripcidén de cargas en la aeronave.

TOTAL
SUB SUB TOTAL TOTAL
PARTE SUB PARTE ESCENARIO GENERAL
SISTEMA
MASA (g) MASA (g) MASA (g)
Fuselaje Estructura 8678,7
Cobertura 10053,3
Airframe Configuracién alar Estructura 222058
SOPORTE Cobertura 4018,2 49 667,2
Empenaje de cola Estructura 435,5
Cobertura 1598,8 77 641,9
Tren de aterrizaje 3958,0
TRABAJO O PROPULSION 10 000,0
ENERGIZACION 2 400,0
CONTROL 1490,0
CAPTURA/CARGA 12 803,6

Fuente: elaboracion propia

I

428.40]

1374.72

Figura 79. Centro de gravedad del airframe incluidos los motores. Unidades: mm.

Fuente: elaboracion propia.
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4.3.2.2. De aeronave completa. Los componentes complementarios que deben

distribuirse sobre el modelo para obtener el centro de gravedad de la aeronave completa son

los siguientes, considerando un peso total de 77 641,9 g (ver Tabla 70):

Baterias (B1 al B8).

Unidad de control (UC).

Médulo de descenso (MD).

Sistema de video analdgico (SVA).

Camara de vigilancia (CVI).

Camara de vuelo (CVU).

Tanques de combustible grandes (TG1 y TG2).
Tanques de combustible mediano (TM1y TM2).
Tanques de combustible de emergencia (TE1 y TE2).
Carga util de 5 Kg (C. UTIL).

La propuesta inicial de ubicacion de los componentes complementarios sobre el

modelo y la determinacién del centro de gravedad de la aeronave completa se aprecia en la

Figura 80; dejando de lado las hélices con sus spinners por su peso casi despreciable; asi como

el tren de aterrizaje y los actuadores o servomotores que dependen de las uUltimas etapas de

la fabricacion de la aeronave (es decir, una reduccion de la masa total de 77 641,9 ga 71 323,9

g).

" 23378 300g
12151,6¢
. 12855
2412 g
b 1017.7 .
30g
L, 32,7 o
3clmg
2877 :
fe— = - .
UC, MD ¥ SYA ML Y T2 Te1, 162, ¥ |
TELYTEZ 1t
=]
BT y B8] | Q
<
B1,82 @
B3, B4V S
c.utL 4
* / T = -
Y A J Y
|
74 79
- = - =t
55290,3 g
1 346,6 mm = 323:99

CENTRO GRAVEDAD
AERONAVE COMPLETA

Figura 80. Primera propuesta de ubicacidon de cargas complementarias sobre el airframe.
Distancias en mm.
Fuente: elaboracion propia.
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Seguidamente, aplicando el concepto de momento de cargas se determina la ubicacion
del centro de gravedad de la aeronave completa a 1 346,6 mm a partir de la punta de la
aeronave (a la izquierda de la figura del fuselaje de la aeronave). Es decir, 28,1 mm hacia la
izquierda del centro de gravedad del airframe con los motores adosados, que se encuentran
a1374,72 mm respecto a la misma referencia.

4.4. Centro de sustentacion

o _n
C

A partir de la longitud de la cuerda se determina “c/4” obteniéndose la ubicacion del
centro de sustentacion a 1 226,8 mm a partir de la punta de la aeronave, es decir 119,8 mm
hacia la izquierda del centro de gravedad de la aeronave con la ubicacién propuesta de todos

sus componentes.

1126.07 ;

=
=

428.40 |

1226,8 mm
CENTRO SUSTENTAGION]

13496,6 mm r
CENTRO GRAVEDAD AERONAVE

PROPUESTO

Figura 81. Ubicacién de centro de sustentacidn respecto a centro de gravedad. Distancias en
mm.
Fuente: Elaboracion propia.

Como se observa de la Figura 81 el centro de gravedad con la ubicaciéon de cargas
propuesta queda desplazado mds atras que el centro de sustentacién tendiendo a generar
encabritado, algo atipico y no recomendado en el disefio de aeronaves de carga.
Seguidamente, a partir de esta primera propuesta se redistribuyen las cargas hasta que el
centro de gravedad se encuentre mas adelante que el centro de sustentacién, al punto mas
adecuado que permita el transporte de la carga deseada.

4.5. Propulsidn y velocidad maxima de la aeronave

A partir de las caracteristicas de los componentes del sub sistema de trabajo y
propulsion descritos en el acapite 4.1.2., e iterando la ecuacién empirica de Staples, (2013),
se ubica graficamente la velocidad maxima de la aeronave de 70 mph (millas por hora) 6 113
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Km/hora aproximadamente, a 6000 RPM del motor (por la limitante de la maxima velocidad

de la hélice). Por ultimo, a criterio del especialista se prevé una velocidad de crucero de 100

Km/h.

Propeller Static & Dynamic Thrust Calculator
By: Gabriel Staples, 18 Sept 2013
hatp el rgraty [ hamt
Blog Home:  htp ffalectricrcaneratiguy blogspot eom
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Figura 82. Determinacion de velocidad maxima de prototipo segun hélice propuesta.

Fuente: elaboracion propia




Conclusiones

Las plataformas de VANTSs de ala fija se utilizan, principalmente, por su gran eficiencia
en el cumplimiento de misiones complejas como el transporte logistico, donde ademas de
prever la adecuacion de las cargas, se requiere cubrir mayores distancias y alturas sobre el
terreno.

Las investigaciones sobre seleccion de materiales para el disefio y fabricacién de
VANT's utilizan mayoritariamente el método tradicional o de “escogencia”, por la gran
cantidad de informacién existente en este rubro, apoyandose del uso de herramientas de
seleccion o priorizacién. En la presente tesis se sigue esta linea de trabajo considerando, por
un lado, la disponibilidad de los materiales, su conformabilidad y/o su costo en el mercado
local; y por otro, el procesamiento de las alternativas mediante matrices de priorizacién y
ponderacion, basados en la idea conceptual de origen y en el aseguramiento de la buena
performance del prototipo.

La caracterizacidon mecanica de los materiales utilizados en la aeronave ha sido de vital
importancia para el proceso de seleccién con criterios técnicos de priorizacidén, ya que nos

brindan la informacién referencial necesaria para la obtencion de las matrices de priorizacién.

El uso de softwares para la seleccion de materiales es de mucha utilidad,
principalmente cuando se disefian prototipos que tienen poco historial de uso y por ende
escasa informacion sobre la validacion de sus componentes, es por este motivo que no se
utiliza en el presente estudio.

Para el prototipo seleccionado se corrobora el uso del aluminio, acero, composites (en
nuestro caso madera balsa) y polimeros obtenidos por impresién 3D, de uso tipico para el
disefio y fabricacién de aeronaves. No obstante, todos los materiales, a excepcidn de los
polimeros 3D, representan productos de uso comun en la industria metalmecdnica (tubos de
acero ASTM A500, perfiles de acero ASTM A36, perfiles de aluminio 6063, planchas de
aluminio 1050 (también podria ser 1060), haciendo posible futuros desarrollos locales o
nacionales en el rubro de la tecnologia VANT.

Dada la tendencia actual de utilizar materiales poliméricos para la construcciéon de
VANT’s, se destaca el nylon y su conformado mediante impresion 3D, como uno de los
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materiales prioritarios, tanto para elementos auxiliares de la estructura como para la
cobertura. Sin embargo, gracias a la disponibilidad que se tiene en cuanto equipamiento para
impresion 3D, no se descarta el uso del PET y el ABS como materiales auxiliares para piezas de
poca responsabilidad. El resultado final es la obtencidn de piezas, no sélo de dificil producciéon
por otro medio de conformado, sino también que poseen un buen nivel de performance y
acabado.

El uso de una aleacién fundida de aluminio como una opcion de seleccidn, a partir de
materia prima comercial debidamente identificada y los resultados obtenidos de los ensayos
de caracterizacién, sirven de aporte tecnoldgico, tanto para los fines de la presente
investigacion, como para el proveedor; de cara a la estandarizacion de los productos
obtenidos por fundicién en el mercado local.

El software SolidWorks con sus herramientas de simulacidon SolidWorks Simulation y
SolidWorks Flow Simulation, han sido de gran utilidad para la validacidn estructural y
aerodinamica, respectivamente, teniendo en cuenta que existen softwares especializados de
mayor costo y accesibilidad.

La configuracién alar del prototipo final tiene como base el perfil s0007 y dngulo de
ataque de 7°, cuyos parametros aerodinamicos aseguran la suficiente sostenibilidad de las
cargas de la aeronave incluidas las de insumos médicos y/o alimentarios, siendo necesario
validar dichos parametros en un tunel de viento Ad Hoc. En la presente tesis se logran verificar,
como un adelanto y con buena aproximacion, los resultados de este proceso sobre la primera
propuesta de configuracion alar con perfil s1223 y dngulo de ataque de 8°.

Si bien las pruebas en el tunel de viento han resultado bastante satisfactorias hasta
este nivel de avance del subproyecto marco, seria pertinente un estudio mas detallado de los
factores de error relacionados con el arreglo de las celdas de carga y el arrastre del eje, por
no estar incluidas dentro del alcance de la presente tesis.

El prototipo de VANT de ala fija seleccionado posee caracteristicas y dimensiones que
lo ubican en el rubro de los Warbirds, es decir, dentro de las aeronaves militares hechos a
escala, en este caso un Hércules C-300 con dos motores en lugar de cuatro, adecuado para
“cargas ultraligeras” de aproximadamente 4,00 m de envergadura (ala) y 3,00 m de largo.

La presente tesis propone una metodologia para el disefio de prototipos de VANTS de
ala fija, que también incluye la implementacion de los subsistemas que lo gobiernan vy las
primeras etapas de fabricacién de los componentes. Asi mismo, no se contemplan las pruebas
de vuelo y monitorizacidn de la aeronave por pertenecer éstas a las siguientes etapas del sub
proyecto, por ende, es muy probable que se realicen futuros ajustes sobre el prototipo
propuesto.
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Apéndice A. Matrices de seleccion de materiales.

Andlisis de impacto:

19 fila: Fdcil aprovisonamiento (1) = Fdcil conformado (1)
29 fila: Fdcil aprovisionamiento (5) >> Costo bajo (1/5=0,2)
MATRIZ A.1
FACIL APROVISIONAMIENTO FACIL CONFORMADO COSTO BAJO Total Fila | %Total Global
FACIL APROVISIONAMIENTO 1 1 2 21.7%
FACIL CONFORMADO 1 5 6 65.2%
COSTO BAIO 1 0.2 12 13.0%
Total Columna 2 1.2 6 9.2 1

PRIORIZACION 1: DE CRITERIOS BASICOS

PRIORIZACION 2: DE FAMILIAS DE MATERIALES POR CRITERIOS BASICOS

2.1.POR CRITERIO DE FACIL APROVISIONAMIENTO

Andlisis de impacto:

12fila:  Aceros (2) > Aluminios (1/2 = 0,5) ; Aceros (5) >>  Polimeros, Compuestos (1/5 = 0,2)
2%fila:  Aluminios (5) >> Polimeros, Compuestos (1/5 = 0,2)
MATRIZA.2
ACEROS ALUMINIOS POLIMEROS | COMPUESTOS Total Fila %Total Global
ACEROS 2 5 5 12 46.5%
ALUMINIOS 0.5 5 5 10.5 40.7%
POLIMEROS 0.2 0.2 2 2.4 9.3%
COMPUESTOS 0.2 0.2 0.5 0.9 3.5%
Total Columna 0.9 2.4 10.5 12 25.8 100.0%
2.2.POR CRITERIO DE FACIL CONFORMADO
Andlisis de impacto:
1¢fila:  Aceros (1) = Aluminios (1). ; Aceros (1/5=0,2) = Polimeros (5) ; Aceros (2) = Compuestos (1/2 =
0,5)
29 fila:  Aluminios (1/2 = 0,5) < Polimeros (2) g Aluminios (2) > Compuestos (1/2 =0,5))
39 fila: Polimeros (5) >> Compuestos (1/5=0,2)
MATRIZ A.3
ACEROS ALUMINIOS POLIMEROS | COMPUESTOS Total Fila %Total Global
ACEROS 1 0.2 2 3.2 16.1%
ALUMINIOS 0.5 2 3.5 17.6%
POLIMEROS 5 2 5 12 60.3%
COMPUESTOS 0.5 0.5 0.2 1.2 6.0%
Total Columna 6.5 3.5 0.9 9 19.9 100.0%

Andlisis de impacto:

2.3.POR CRITERIO DE COSTO BAJO O ACEQUIBLE

1¢fila:  Aceros (2) > Aluminios (1/2 = 0,5) ; Aceros (5) >>  Polimeros, Compuestos (1/5 = 0,2)
29 fila:  Aluminios (2) > Polimeros (1/2 = 0,5) ; Aluminios (5) >> Compuestos (1/5 =0,2)
3¢ fila: Polimeros (2) > Compuestos (1/2 = 0,5)
MATRIZA.4
ACEROS ALUMINIOS POLIMEROS | COMPUESTOS Total Fila %Total Global
ACEROS 2 5 5 12 51.9%
ALUMINIOS 0.5 2 5 7.5 32.5%
POLIMEROS 0.2 0.5 2 2.7 11.7%
COMPUESTOS 0.2 0.2 0.5 0.9 3.9%
Total Columna 0.9 2.7 7.5 12 23.1 100.0%
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2.4.MATRIZ FINAL DE PRIORIZACION DE FAMILIAS DE MATERIALES CONTRA CRITERIOS BASICOS

Se determinan los valores de los casilleros de matriz realizando multiplicaciones segtin el método de criterio
analitico completo, pdrrafo e), indicado en 2.2.1.2 (MATRIZ A.1 X MATRICES A.2, A.3 YA.4):

19 fila: 10,1% = 21.7% (de matriz A.1) x 46,5% (de matriz A.2) ; 10.5% = 65,2% (de matriz A.1) x 16,1% (de matriz A.3) ; 6,8% = 13% (de
matriz
A.1) x 51,9% (de matriz A.4).

29 fila: 8,8% =21.7% (de matriz A.1) x 40,7% (de matriz A.2) ; 11.5% = 65,2% (de matriz A.1) x 17,6% (de matriz A.3) ; 4,2% = 13% (de
matriz

A.1) x 32,5% (de matriz A.4).

3¢ fila: 2,0% = 21.7% (de matriz A.1) x 9,3% (de matriz A.2) ; 39,3% = 65,2% (de matriz A.1) x 60,3% (de matriz A.3) ; 1,5% = 13% (de
matriz

A.1)x 11,7% (de matriz A.4).

49 fila: 0,8% =21.7% (de matriz A.1) x 3,5% (de matriz A.2) ; 3,9% = 65,2% (de matriz A.1) x 6,0% (de matrizA.3) ; 0,5% = 13% (de matriz
Al)

X 3,9% (de matriz A.4).

MATRIZA.5
FACIL APROVISIONAMIENTO FACIL CONFORMADO COSTO BAIO %Total Fila
ACEROS 10.1% 10.5% 6.8% 27.4%
ALUMINIOS 8.8% 11.5% 4.2% 24.6%
POLIMEROS 2.0% 39.3% 1.5% 42.9%
COMPUESTOS 0.8% 3.9% 0.5% 5.2%
%Total Global 21.7% 65.2% 13.0% 100.0%

PRIORIZACION 3: DE MATERIALES ESPECIFICOS POR FAMILIAS POR CRITERIOS BASICOS
3.1. PRIORIZACION ENTRE MATERIALES ESPECIFICOS

3.1.1. POR CRITERIO DE FACIL APROVISIONAMIENTO

Analisis de impacto para aceros:

19fila: A36(1) = A500(1) ; A36(2) > Inoxidables(1/2=0,5) ; A36(5) >> Maraging (1/5=0,2)
29fila:  A500(2) > Inoxidables(1/2=0,5) g A 500 (5) >> Maraging (1/5 = 0,2)

3¢fila:  Inoxidables (2) >  Maraging (1/2 = 0,5)

MATRIZ A.6
A. AL CARBONO AL CARBONO A500 ACERSO INOXIDABLES ACEROS MARAGING Total Fila Total Global %
AL CARBONO A36 1 2 5 8 40.2%
AL CARBONO A500 1 2 5 8 40.2%
ACERSO INOXIDABLES 0.5 0.5 2 3 15.1%
ACEROS MARAGING 0.2 0.2 0.5 0.9 4.5%
Total Columna 0.7 0.7 4.5 12 19.9 100.0%

Analisis de impacto para aluminios:

14 fila: 1050 (1/2 =0,5) < 1060 (2) ; 1050 (2) > 2024, 6061, 7075 (1/2 =0,5) ;1050 (5) >> 8090 (1/5=
0,2)

1050(1/5=0,2) << Fund. 356.0(5)

2¢fila: 1060 (5) >> 2024, 6061, 7075, 8090 (1/5=0,2) ; 1060 (1) = Fund. 356.0(1)
3¢ fila 2024 (1) = 6061(1) = 7075(1) = 8090(1) ; 2024 (1/5=0,2) << Fund. 356.0(5)
42 fila 6061(1) = 7075(1) = 8090(1) ; 6061 (1/5=0,2) << Fund.356.0(5)
59 fila 7075(1) = 8090(1) ; 7075(1/5=0,2) << Fund.356.0(5)
6 fila 8090(1/5=0,2) <<  Fund.356.0(5)
MATRIZA.7
1050 1060 am 6061 075 8090 Fund. 3560 [Total Fla Total Global %
1050 05 2 2 2 5 02 17 15.4%
1060 2 5 5 5 5 1 3 303%
P} 05 02 1 1 1 02 39 5.1%
6061 05 02 1 1 1 02 39 5.1%
s 05 02 1 1 1 02 39 51%
8090 02 02 1 1 1 02 36 47%
Fundicién 356.0 5 1 5 5 5 5 % 342%
Total Colurna 87 08 8 8 8 8 18 7 1000%
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Andlisis de impacto para polimeros:

1%fila:  EPP(1) = EPO(1) = XPS(1) = ABS(1) ; EPP(1/2) <  PLA, PET, NYLON, RESINAS (2)
29fila:  EPO(1) = XPS(1) = ABS(1) ; EPO(1/2) < PLA, PET, NYLON, RESINAS (2)

3¢fila:  XPS(1) = ABS(1) ; XPS(1/2) < PLA, PET, NYLON, RESINAS (2)

49fila:  ABS(1) = PLA, PET, NYLON (1) ; ABS(2) > RESINAS(1/2=0,5)

5¢fila:  PLA(1) = PET, NYLON (1) ; PLA(2) > RESINAS(1/2=0,5)

6%fila:  PET(1) = NYLON (1) ; PET(2) > RESINAS(1/2=0,5)

79 fila: NYLON (2) >  RESINAS (1/2=0,5)

MATRIZ A.8
£PP £0 XPS 2B PLA PET NYLON RESINAS [Total Fila Total Global %
£PP (Polipropileno expandido) 1 1 10 05 05 05 05 5 1.8%
£PO (Poliolefina expandida) 1 1 1 05 05 05 05 5 1.8%
XPS (Poliestireno extruido) 1 1 1 05 05 05 05 5 18%
ABS (Acrlonitrilo Butadieno Estireno) 1 1 1 1 1 1 1 8 12.5%
PLA Acido Polfictico) 1 1 1 1 1 1 1 1 17.%
PET (Tereftalato de Polietileno) 1 1 1 1 1 1 1 1 17.0%
Nylon (Poliamida) 1 1 1 1 1 1 1 1 17.2%
Resinas (por fotopolimerizacion) 1 1 1 05 05 05 05 8 12.5%
Total Columna 1 1 1 1 5 5 5 95 o4 100.0%
Analisis de impacto para compuestos:
1¢fila:  F. VIDRIO (5) >> F.CARBONO (1/5=0,2) 2 F.VIDRIO (1/2) < M. BALSA, PLYWOOD (2)
29fila:  F. CARBONO (1/5) << M. BALSA, PLYWOOD (5)
3¢ fila: M. BALSA (1) = PLYWOOD (1)
MATRIZ A.9
Fibra vidrio F. Carbono Madera Balsa Plywood TotalFila  |Total Global %
Fibra de Vidrio 5 0.5 0.5 6 26.5%
Fibra de Carbono 0.2 0.2 0.2 0.6 2.7%
Madera Balsa 2 5 1 8 35.4%
Plywood 2 5 1 8 35.4%
Total Columna 4.2 15 17 17 226 100.0%
3.1.2. POR CRITERIO DE FACIL CONFORMADO
Analisis de impacto para aceros:
19fila: A 36(2) > A 500, Inoxidables (1/2 = 0,5) ; A36(5) >> Maraging (1/5=0,2)
29 fila: A 500 (2) > Inoxidables, Maraging (1/2 = 0,5)
39 fila: Inoxidables (2) > Maraging (1/2 = 0,5)
MATRIZ A.10
A. AL CARBONO AL CARBONO A500 ACERSO INOXIDABLES ACEROS MARAGING Total Fila Total Global %
AL CARBONO A36 2 2 5 9 50.8%
AL CARBONO A500 0.5 2 2 4.5 25.4%
ACERSO INOXIDABLES 0.5 0.5 2 3 16.9%
ACEROS MARAGING 0.2 0.5 0.5 1.2 6.8%
Total Columna 0.7 1 4.5 9 17.7 100.0%
Analisis de impacto para aluminios:
19 fila: 1050(1/2=0,5) < 1060 (2) ; 1050(1) = 2024, 6061, 7075, 8090 (1) ; 1050(2) >  Fund. 356.0(1/2
=0,5)
29 fila 1060 (2) > 2024, 6061, 7075, 8090, Fun. 356.0 (1/2 =0,5)
3¢ fila 2024 (1) = 6061 (1) = 7075(1) = 8090(1) ; 2024 (2) > Fund.356.0(1/2=0,5)
49 fila 6061 (1) = 7075(1) = 8090 (1) ; 6061(2) > Fund. 356.0(1/2=0,5)
59 fila 7075 (1) = 8090 (1) ; 7075 (2) >  Fund. 356.0(1/2 =0,5)
69 fila: 8090 (2) > Fund. 356.0(1/2=0,5)
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MATRIZA.11
1050 1060 204 6061 1075 8090 fund.356.0  [Total Fila Total Global %
1050 05 1 1 1 1 2 6.5 13.7%
1060 2 2 2 2 2 2 1 25.3%
204 1 05 1 1 1 2 6.5 13.7%
6061 1 05 1 1 1 1 6.5 13.7%
075 1 05 1 1 1 2 6.5 13.7%
8090 1 05 1 1 1 2 6.5 13.7%
Fundicion 356.0 05 05 05 05 05 05 3 6.3%
Total Columna 4 2 5 5 5 5 10 475 100.0%
Andlisis de impacto para polimeros:
19fila: EPP(1) = EPO(1) = XPS(1) = ABS(1) = PLA(1) = PET(1) = NYLON(1) ; EPP(2) > RESINAS (1/2
=0,5)
29 fila: EPO(1) = XPS(1) =  ABS(1) PLA(1) = PET(1) = NYLON (1) ; EPO (2) > RESINAS (1/2=0,5)
3%fila:  XPS(1) = ABS (1) = PLA(1) = PET(1) = NYLON (1) ; XPS(2) > RESINAS (1/2=0,5)
4¢fila:  ABS(1/2=0,5) < PLA, PET, NYLON (2) ; ABS (1) =  RESINAS (1)
59fila:  PLA(1) = PET, NYLON (1) ; PLA(5) >>  RESINAS(1/5=0,2)
69fila:  PET(1) = NYLON (1) ; PET(5) >> RESINAS(1/5=0,2)
79 fila: NYLON (5) >> RESINAS (1/5=0,2)
MATRIZA.12
EPP £PO XPS ABS PLA PET NYLON RESINAS  |Total Fila Total Global %
EPP (Polipropileno expandido) 10 10 10 10 10 10 20 8 1L7%
£PO (Polilefina expandida) 10 10 10 10 10 10 20 8 1L7%
XPS (Poliestireno extruido) 10 10 10 10 10 10 20 8 1L7%
ABS (Acrilonitrilo Butadieno Estireno) 1.0 1.0 10 05 05 05 10 55 8.0%
PLA (Acido Poliigctico) 1.0 10 10 20 10 10 50 1 17.5%
PET (Tereftalato de Polietileno) 10 10 10 20 10 10 50 1 17.5%
Nylon (Poliamida) 10 10 10 20 10 10 50 1 17.5%
Resinas (por fotopolimerizacion) 05 05 05 10 02 02 02 31 4.5%
Total Columna 6.5 6.5 6.5 10 57 57 57 0 68.6 100.0%
Analisis de impacto para compuestos:
19 fila: F. VIDRIO (5) >> F. CARBONO (1/5=0,2) 5 F. VIDRIO (1/5=0,2) << M. BALSA, PLYWOOD
(5)
29fila:  F. CARBONO (1/5=0,2) << M. BALSA, PLYWOOD (5)
3¢ fila: M. BALSA (2) = PLYWOOD (1/2 = 0,5)
MATRIZA.13
Fibra vidrio F. Carbono Madera Balsa Plywood TotalFila  [Total Global %
Fibra de Vidrio 5 0.2 0.2 5.4 18.9%
Fibra de Carbono 0.2 0.2 0.2 0.6 2.1%
Madera Balsa 5 5 2 12 42.1%
Plywood 5 5 0.5 10.5 36.8%
Total Columna 10.2 15 0.9 24 28.5 100.0%
3.1.3. POR CRITERIO DE BAJO COSTO
Analisis de impacto para aceros:
19fila: A 36(1) = A500(1) ; A36(2) > Inoxidables (1/2 =0,5) ; A36(5) >> Maraging (1/5=0,2)
2¢%fila: A 500 (2) > Inoxidables (1/2 = 0,5) ; A 500 (5) >>  Maraging (1/5=0,2)
3¢ fila: Inoxidables (2) > Maraging (1/2 = 0,5)
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MATRIZA.14
A. AL CARBONO AL CARBONO A500 ACERSO INOXIDABLES ACEROS MARAGING TotalFila | Total Global %
AL CARBONO A36 1 2 5 8 40.2%
AL CARBONO A500 1 2 5 8 40.2%
ACERSO INOXIDABLES 0.5 0.5 2 3 15.1%
ACEROS MARAGING 0.2 0.2 05 0.9 4.5%
Total Columna 0.7 0.7 45 12 19.9 100.0%
Analisis de impacto para aluminios:
19fila: 1050 (1/2=0,5) < 1060(2) ; 1050(2) > 2024, 6061, 7075, 8090 (1/2=0,5) ; 1050(1) = Fund.356.0(1)
29 fila 1060 (5) >> 2024, 6061, 7075, 8090 (1/5 =0,2) ; 1060 (1) = Fun.356.0(1)
39fila:  2024(1) = 6061(1) = 7075(1) ; 2024(2) > 8090(1/2=0,5) ; 2024 (1/2=0,5) <  Fund. 356.0
(2)
49fila:  6061(1) = 7075(1) ; 6061(2) > 8090(1/2=05) ; 6061 (1/2=0,5) <  Fund. 356.0 (2)
59fila:  7075(2) = 8090 (1/2=0,5) ; 7075 (1/2=0,5) <  Fund. 356.0 (2)
69 fila 8090 (1/5=0,2) <<  Fund. 356.0 (5)
MATRIZ A.15
1050 1060 204 6061 1075 8090 Fund.356.0  |TotalFila Total Global %
1050 05 2 2 2 2 1 95 17.6%
1060 2 5 5 5 5 1 PA] 42.6%
2004 05 02 1 1 2 05 52 9.6%
6061 05 02 1 1 2 05 52 9.6%
7075 05 02 1 1 2 05 52 9.6%
8090 05 02 05 05 05 02 24 4.4%
Fundicion 356.0 1 1 2 2 2 5 3 U.1%
Total Columna 2 08 15 15 15 1 27 54 100.0%
Analisis de impacto para polimeros:
19fila:  EPP(1) = EPO, XPS, NYLON, RESINAS (1) ; EPP(1/2=0,5) < ABS,PLA, PET(2)
29fila:  EPO(1) = XPS, NYLON, RESINAS (1) ,- EPO(1/2=0,5) < ABS, PLA, PET(2)
3%fila:  XPS(1/2=0,5) <  ABS, PLA, PET (2) 2 XPS(1) = NYLON, RESINAS (1)
4° fila: ABS (1) = PLA, PET, NYLON (1) ; ABS (1/2=0,5) <  RESINAS (2)
59fila:  PLA(1) = PET(1) ; PLA(2) >  NYLON, RESINAS (1/2 =0,5)
69 fila: PET (2) > NYLON, RESINAS (1/2 =.0,5)
79 fila: NYLON (2) > RESINAS (1/2 = 0,5)
MATRIZ A.16
£p £0 ¥PS 78S PLA PET NYLON RESINAS ~ (Total Fila Total Global %
£PP Polipropileno expandido) 10 10 05 05 05 10 10 55 8.7%
£PO (Poliolefina expandida) 10 10 05 05 05 10 10 55 8.7%
1PS (Poliestireno extruido) 10 10 05 05 05 10 10 55 8.7%
ABS (Acrilonitrilo Butadieno Estireno) 20 20 20 10 10 10 20 1 17.3%
PLA (Acdo Polctico) 20 20 20 10 10 20 20 1 18%%
PET (Tereftalato de Polieileno) 20 20 20 10 10 20 20 1 18%%
Nylon (Poliamida) 10 10 10 10 05 05 20 1 1L0%
Resinas (por fotopolimerizacion) 10 10 10 05 05 05 05 5 1%
Total Columna 10 10 10 5 45 45 85 1 635 100.0%

Analisis de impacto para compuestos:

19fila:  F. VIDRIO(5) >> F. CARBONO (1/5=0,2) ; F.VIDRIO(1/5=0,2) << M. BALSA(5) ; F.VIDRIO (1/2=0,5) < PLYWOOD
(2)

24 fila: F. CARBONO (1/5=0,2) << M. BALSA, PLYWOOD (5)
34 fila: M. BALSA (1/2 =0,5) < PLYWOOD (2)
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MATRIZ A.17
Fibra vidrio F. Carbono Madera Balsa Plywood Total Fila Total Global %
Fibra de Vidrio 5 0.2 05 5.7 2.1%
Fibra de Carbono 02 0.2 0.2 06 2.3%
Madera Balsa 5 5 0.5 10.5 40.7%
Plywood 2 5 2 9 34.9%
Total Columna 7.2 15 24 12 25.8 100.0%

3.2. MATRICES FINALES DE PRIORIZACION DE MATERIALES PRESELECCIONADOS POR FAMILIA

CONTRA CRITERIOS BASICOS

SIGUIENDO LA MISMA LOGICA DE MATRIZ A.5 SE DETERMINAN LOS VALORES DE LOS CASILLEROS
(MULTIPLICACIONES MATRIZA.1 X MATRICES A.6, A.10 Y A.14).

MATRIZA.18
FACIL APROVISIONAMIENTO FACIL CONFORMADO C0STO BAIO Total Fila %Total Global
ACERO AL CARBONO 8.7% 3B.2% 52% 41.1% 411
ACERO AS00 8.7% 16.6% 5.2% 30.6% 30.6%
ACERQ INOX 33% 11.1% 20% 16.3% 163
ACEROS MARAGING 1.0% 44% 0.6% 6.0% 6.0
Total Columna T 65.2% 13.0% 100.0% 1000

SIGUIENDO LA MISMA LOGICA DE MATRIZ A.5 SE DETERMINAN LOS VALORES DE LOS CASILLEROS
(MULTIPLICACIONES MATRIZA.1 X MATRICES A.7, A.11 Y A.15).

MATRIZ A.19
FACIL APROVISIONAMIENTO FACIL CONFORMADO COSTOBAJO Total Fila Y%Total Global
Aluminio 1050 3.3% 8.9% 2.3% 14.6% 146
Aluminio 1060 6.6% 16.5% 2.3% 25.3% 53
2024 1.1% 8.9% 1.3% 11.3% 113
6061 1.1% 8.9% 1.3% 11.3% 113
7075 1.1% 8.9% 1.3% 11.3% 113
8090 1.0% 8.9% 0.6% 10.5% 105
Fundicion de Aluminio 355 4% 4.1% 3.1% 14.7% 147
Total Columna U.T% 05.2% 12.1% 99.0% 99.03

SIGUIENDO LA MISMA LOGICA DE MATRIZ A.5 SE DETERMINAN LOS VALORES DE LOS CASILLEROS
(MULTIPLICACIONES MATRIZA.1 X MATRICES A.8, A.12 YA.16).

MATRIZ A.20
FACIL APROVISIONAMIENTO FACIL CONFORMADO C0STO BAIO Total Fila %Total Global

EPP (Polipropileno expandido) 1.7% 7.6% 1.1% 104% 104
EPO (Poliolefina expandida) 1.7% 7.6% 1.1% 10.4% 104
XPS (Poliestireno extruido) 17% 1.6% 11% 10.4% 104
ABS (Acrilonitrilo Butadieno Estireno) 17% 5.2% 23% 10.2% 102
PLA [Acido Poliactico) 3.7% 11.4% 25% 17.6% 176
PET (Tereftalato de Polietileno) 37% 11.4% 25% 17.6% 176
Nylon (Poliamida) 3.7% 11.4% 14% 16.6% 16,6
Resinas (por fotopolimerizacidn) 272% 2.947% 103% 6.7% 6.7

Total Columna 2.7% 65.2% 13.0% 100.0% 100.0

SIGUIENDO LA MISMA LOGICA DE MATRIZ A.5 SE DETERMINAN LOS VALORES DE LOS CASILLEROS
(MULTIPLICACIONES MATRIZA.1 X MATRICES A.9, A.13YA.17).
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MATRIZA.21
FACIL APROVISIONAMIENTO FACIL CONFORMADO C0STOBAIO Total Fila %Total Global
Fibra de Vidrio 5.8% 12.4% 2% 2.0% .0
Fibra de Carbono 0.6% 14% 0.3% 23% 23
Madera Balsa 1.7% 21.5% 5.3% 40.5% 405
Plywood 1.7% 21.0% 4.6% 36.3% 33
Total Columna W.7% 65.2% 13.0% 100.0% 1000

PRIORIZACION 4: DE CRITERIOS TECNICOS

4.1. PARA ESTRUCTURA

Analisis de impacto para estructura:

19fila: R MECANICA(5)  >>  BAJA DENSIDAD (1/5=0,2) ; R. MECANICA, R. IMPACTO (2) > R.FATIGA (1/2=0,5)
22fila:  B. DENSIDAD (1/2=0,5) <  R.FATIGA (2) ; B.DENSIDAD (1) =  R.IMPACTO (1)
3¢ fila: R. FATIGA (1) = R. IMPACTO (1)
MATRIZ A.22
RESISTENCIA MECANICA BAJADENSIDAD RESISTENCIA A LA FATIGA RESISTENCIA AL IMPACTO TotalFila  (Total Global%
RESISTENCIA MECANICA 5 2 2 9 53.9%
BAJADENSIDAD 02 05 1 17 10.2%
RESISTENCIA A LAFATIGA 05 2 1 35 21.0%
RESISTENCIA AL IMPACTO 05 1 1 25 15.0%
Total Columna 12 8 35 4 16.7 100.0%

4.2. PARA REVESTIMIENTO O CUBIERTA

Analisis de impacto para revestimiento y cubierta:

1%fila: R MECANICA (1/5=0,2) << BAJA DENSIDAD, R. IMPACTO (5) ; R. MECANICA (1/2 = 0,5) R. FATIGA (2)
29fila:  B.DENSIDAD(5) < R FATIGA(1/5=0,2) B.DENSIDAD (2) =  R.IMPACTO (1/2=0,5)
39fila: R FATIGA(1/2=0,5) <  R.IMPACTO(2)
MATRIZ A.23
RESISTENCIA MECANICA BAJADENSIDAD RESISTENCIA A LA FATIGA RESISTENCIA AL IMPACTO Total Fila Total Global%
RESISTENCIAMECANICA 02 05 02 09 3.9%
BAJADENSIDAD 5 5 1 1 51.9%
RESISTENCIA A LA FATIGA 1 02 05 A 11.7%
RESISTENCIA AL IMPACTO 5 05 1 15 32.5%
Total Columna 1 09 15 27 B1 100.0%
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PRIORIZACION 5: DE MATERIALES PRESELECCIONADOS CONTRA CRITERIOS BASICOS Y CRITERIOS
TECNICOS

5.1. PRIMER MODELO (A)

5.1.1. ENTRE MATERIALES PRESELECCIONADOS POR CRITERIOS BASICOS

5.1.1.1. POR CRITERIO DE FACIL APROVISIONAMIENTO

Andlisis de impacto:

19 fila A36(2) > 304, 6063, 356.0, F. VIDRIO, F. CARBONO, M. BALSA, (1/2=0,5) , A36(1) = A500(1) ;
A36 (5) >> ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS (1/5=0,2).
29fila: 304 (1/2=0,5) < A500,6063(2) ; 304(2) > ABS,PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. VIDRIO, F. CARBONO (1/2=0,5) ;
304(1) = 356.0, M. BALSA (1).
SES)I'IG: A500(1) = 6063(1) ; A500(2) > 356.0,ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. VIDRIO, F. CARBONO, M. BALSA (1/2 =
49 fila 6063(2) >  356.0, ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. VIDRIO, F. CARBONO, M. BALSA (1/2 =0,5).
}519) ila:  356.0(2) > ABS, PLA, PET, NYLON, F. CARBONO (1/2=0,5) ; 356.0(5) >> RESINAS(1/5=0,2) ; 356.0(1) = F.VIDRIO
356.0(1/2=0,5) < M. BALSA (2).
6 fila: ABS (1) =  PLA, PET, NYLON, F. CARBONO (1) ; ABS (1/2=0,5) < F.VIDRIO, M. BALSA (2)
79fila:  PLA(1) = PET, NYLON, F. CARBONO (1) ; PLA(2) > RESINAS(1/2=0,5) ; PLA(1/2=0,5) < F.VIDRIO, M.
BALSA (2)
8¢ fila: PET (1) = NYLON, F. CARBONO (1) ; PET(2) > RESINAS(1/2=0,5) ; PET(1/2=0,5) < F.VIDRIO, M.
BALSA (2)
%m NYLON (2) > RESINAS(1/2=0,5) ; NYLON(1) = F.CARBONO(1) ; NYLON(1/2=0,5) < F.VIDRIO, M. BALSA
10%fila:  RESINAS (1/5=0,2) << F.VIDRIO, M.BALSA (5) ; RESINAS (1) = F. CARBONO (1)
11%fila: F. VIDRIO (1) = F. CARBONO (1) ; F. VIDRIO (1/2=0,5) < M.BALSA(2)
12%fila: F. CARBONO (1/2=0,5) < M. BALSA (2)
MATRIZ A.24
FACIL APROVISIONAMIENTO
ACEROESTRUCT AS6 platne.~ [Aceroinovidable ASI304  [AceroAS00  [Auminio6063 | Fundicion | ABS | PLA | PET | Nylon | Resias |[Fbvadevido |Fbracecaono | Mederabala | TotalFla | TotalGobal%
ACERQ ESTRUCT A3 lina 1 1 1 1 S5 [ 5] S 5 1 1 1 k! 183%
Acero inosidable AIS 304 pltytubera 05 05 05 1 1 1 1 1 1 1 1 | 175 84k
Acerol carbono ASOD tubera 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1064
Almiio 6063 platia 05 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 15 103%
Fundiion 3560 05 1 05 05 1|21 5 1 1 05 1 91%
A8 02 05 05 05 05 1 1 1 1 05 1 05 92 1
PLA o Pl 02 05 05 05 05 1 1)1 1 05 1 05 51 14%
PET (evefalato de Poleno) 02 05 05 05 05 1 1 1 1 05 1 05 92 1%
Nion Polamice) 0 05 05 05 05 1 I 1 05 1 0 9] 14%
Resias 0 05 05 05 02 05 |05 | 05 | 08 0 1 02 53 1%
Ftra e vido 05 05 05 05 1 1|1 5 1 05 175 84%
Fitrade arbono 05 05 0 0 05 1 L]t 1 1 0 J 13
Madera Blsa 05 1 05 05 1 1 1 1 1 5 1 1 15 103%
Totd 5 15 1 § 7 U5 | U5 | n5 | us % W 1 07 1081 1000%

5.1.1.2. POR CRITERIO DE FACIL CONFORMADO

Analisis de impacto:
12 fila: A36 (1) = 304, A500, 6063, F. VIDRIO, F. CARBONO (1) ; A36 (1/5=0,2) << 356.0, ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS

A36(1/2=0,5) < M. BALSA (2).
29fila:  304(1) = A500, 6063, F. VIDRIO, F. CARBONO (1)  ; 304 (1/5=0,2) << 356.0, ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS (5) ;
304(1/2=0,5) < M. BALSA(2).
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39fila:  A500(1) = 6063, F. VIDRIO, F. CARBONO (1)  ; A500(1/5=0,2) << 356.0, ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS (5) ;
A500(1/2=0,5) < M.BALSA (2).
49fila:  6063(1) = F.VIDRIO, F. CARBONO (1) ; 6063 (1/5=0,2) << 356.0, ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS (5) ;
6063 (1/2=0,5) < M. BALSA(2).
59 fila 356.0(1) = ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS (1) ;  356.0(5) >> F.VIDRIO, F. CARBONO (1/5=0,2) ;
356.0(2) > M.BALSA(1/2=0,5).
62 fila:  ABS(1) = PLA, PET, NYLON, RESINAS (1) ; ABS(5) >> F.VIDRIO, F. CARBONO (1/5=0,2) ; ABS(2) > M. BALSA (1/2
=0,5)
72 fila: PLA (1) = PET, NYLON, RESINAS (1) ; PLA(5) >> F. VIDRIO, F. CARBONO (1/5=0,2) ; PLA(2) > M.BALSA(1/2=
0,5)
89fila:  PET(1) = NYLON, RESINAS(1) ; PET(5) >> F.VIDRIO, F.CARBONO (1/5=0,2) ; PET(2) > M.BALSA(1/2=0,5)
9:fila:  NYLON(1) = RESINAS(1) ; NYLON(5) >> F.VIDRIO, F.CARBONO(1/5=0,2) ; NYLON(2) > M.BALSA(1/2=0,5)
109 fila: RESINAS (5) >> F.VIDRIO, F. CARBONO (1/5=0,2) ; RESINAS(2) > M.BALSA(1/2=0,5)
11%fila: F.VIDRIO (1) = F.CARBONO (1) ; F.VIDRIO (1/2=0,5) < M. BALSA (2)
129fila: F. CARBONO (1/2=0,5) < M. BALSA(2)
MATRIZ A.25
FACIL CONFORMADO
ACEROESTRUCTASGlatne Aceromonidable 1304 Voero 500 (Moo 6063 | Fundin | 485 | PLA | BET | Njon | Resas [Flvedevido |Fhracecarhono | Modeobola | ToblFla | TotdlGlotel%
ACERO ESTRUCT A36 plting 1 1 1 02 00 ] 0] 0]l 0 1 ! 05 67 1
Aceronoidable IS 304ty uberz 1 1 1 0 0|0 | 0] 0 1 1 0 §1 14
Aceroal cartono ASUDtubera 1 1 1 01 0] 0]l n 1 1 0 61 14
Al 6063 ltina 1 : 1 02 00 [ 02 ] 0| 0 01 1 1 05 61 1
Fundiion 3% 5 5 5 5 1 1 1 1 1 5 5 1 i B3%
185 5 5 5 5 1 1 1 1 1 5 5 1 3 JX)
PLAido Polfcco] 5 5 5 5 1 1 1 1 1 5 5 1 £l B3%
PET (Terftalato de Poltleno) 5 5 5 5 1 1 1 1 1 5 5 1 i B3%
Nyln Polamids 5 5 5 5 1 1 1 1 1 5 5 1 3 B3%
Resias 5 5 5 5 1 1 1 1 1 5 5 1 3 B3%
Fibra e vidrio 1 1 1 1 02 02 ] 02 ] 02| 02 02 1 05 67 W
Ftrade carbono 1 1 1 1 02 02 [ 02| 02 | 02 02 1 05 67 U
adera Balsa 1 1 1 1 05 05 | 05 | 05 | 05 05 1 1 55 54
Totd 3 3 3 3 67 67 | 67 | 67 | 6 67 i 3 55 ml 1000%

5.1.1.3. POR CRITERIO DE BAJO COSTO

Andlisis de impacto:
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A36 (2) > 304, A500, 6063, 356.0, F. VIDRIO, M. BALSA (1/2 = 0,5) ; A36 (5) >> ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (1/5

304(1) = A500, 6063, 356.0, F. VIDRIO (1) ; 304 (2) >ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (1/2=0,5) ;
304(1/2=0,5) < M. BALSA (2).

A500(1) = 6063, 356.0, M. BALSA(1) ; A500(5) >> ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (1/5=0,2) ;
A500(2) > F.VIDRIO (1/2=0,5).

6063 (1) = 356.0,M.BALSA(1) ; 6063(5) >> ABS,PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (1/5=0,2) ;

6063(2) > F.VIDRIO(1/2=0,5)..
356.0(2) > ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (1/2=0,5) ; 356.0(1) = F.VIDRIO, M. BALSA (1)
ABS(1) = PLA, PET,F. VIDRIO (1) ; ABS(2) > NYLON, RESINAS, F. CARBONO (1/2=0,5) ; ABS(1/2=0,5) < M. BALSA

PLA(1) = PET,F.VIDRIO(1) ; PLA(2) > NYLON, RESINAS, F. CARBONO (1/2=0,5) ; PLA(1/2=0,5) < M. BALSA

PET(2) > NYLON, RESINAS, F. CARBONO (1/2=0,5) ; PET(1) = F.VIDRIO(1) ; PET(1/2=0,5) < M.BALSA(2)

NYLON (1) = RESINAS, F. CARBONO (1) ; NYLON (1/2=0,5) < F.VIDRIO, M. BALSA (2)
RESINAS (1/2=0,5) < F.VIDRIO, M. BALSA (2) ; RESINAS(1/5=0,2) << F.CARBONO (5)
F.VIDRIO(2) > F.CARBONO(1/2=0,5) ; F.VIDRIO(1) = M.BALSA (1)
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12¢fila:  F. CARBONO (1/5=0,2) << M. BALSA (5)
MATRIZ A.26
BAIO COSTO
ACEROESTRUCT Al [AceroioiGaleASI 304 [AcerodS00  [Wumimo 6063 | Fundiin |  ABS | PLA | PET | Mylon | Reses |Fhracevido |Flvacecarbono | Mederabala | TotelFla | Totel Gobal’e

ACEROESTRUCT A36plana ) ] 1 ] 5 5105 5 5 ] 5 ] ] 176
Acero noidable IS 304l ytberia 05 1 1 1 J S R I 1 1 1 03 1 14
Aceoalcatono AS0 ke 05 1 ! 1 RN RN 5 1 5 1 %5 153k
Huriio 6063 e 05 1 1 1 O T I 5 1 5 1 %5 153
Fundiion356.0 05 1 ! ! HREEREN 1 ! 1 1 115 13
ABs 02 05 02 01 05 1 1 1 1 | 1 05 JIN 46k
PLA 1Atid0 Palfictico) 02 05 02 02 05 1 1 1 1 1 1 05 1! 46h
PET (erefaat d Pl 0 05 0 0 05 11 1 1 ! 1 05 il I
Nylon Poarice) 0 05 0 0 05 05 | 05 | 05 1 05 1 05 61 16k
Resinas 0 05 0 0 05 05 | 05|05 1 05 0 05 53 o
Fa devido 05 1 05 05 1 | D S U 1 1 1 135 586
Fitra e cartono 01 05 0 0 05 05 | 05 [ 05 | ! 5 05 0 %8 41
Nadera Bale 05 ) 1 ! 1 RN 1 ! 5 15 90
Total 1 1 7 11 0 | BS [ B BS| N | B 135 31 5 3 1000%

5.1.1.4. MATRIZ FINAL DE PRIORIZACION DE MATERIALES DE PRIMER MODELO (A) CONTRA
CRITERIOS BASICOS

SIGUIENDO LA MISMA LOGICA DE MATRIZ A.5 SE DETERMINAN LOS VALORES DE LOS CASILLEROS
(MULTIPLICACIONES MATRIZA.1 X MATRICES A.24, A.25 Y A.26).

MATRIZA.27
FACIL APROVISIONAMIENTO | FACIL CONFORMADO | COSTO BAJO Total Fila

ACERO ESTRUCT A36 platina 4.0% 1.6% 2.3% 7.8%
Acero inoxidable AISI 304 plat y tuberia 1.8% 1.6% 0.9% 4.3%
Acero al carbono A500 tuberfa 2.3% 1.6% 2.0% 5.9%
Aluminio 6063 platina 2.2% 1.6% 2.0% 5.8%
Fundicién 356.0 2.0% 8.7% 1.0% 11.6%

ABS 1.0% 8.7% 0.6% 10.3%

PLA (Acido Polilactico) 1.0% 8.7% 0.6% 10.3%

PET (Tereftalato de Polietileno) 1.0% 8.7% 0.6% 10.3%
Nylon (Poliamida) 1.0% 8.7% 0.3% 10.0%
Resinas 0.6% 8.7% 0.3% 9.5%
Fibra de vidrio 1.8% 1.6% 0.7% 4.1%
Fibra de carbono 0.9% 1.6% 0.5% 3.1%
Madera Balsa 2.2% 3.5% 1.2% 6.9%

Total 21.7% 65.2% 13.0% 100.0%

5.1.2. ENTRE MATERIALES PRESELECCIONADOS POR CRITERIOS TECNICOS

5.1.2.1. POR CRITERIO DE RESISTENCIA

Andlisis de impacto:

19 fila:

24 fila:

A36(1/2=0,5)

304(2) >
304 (1/5=0,2)

<<

< 304, F. VIDRIO (2)
A36(5) >> ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, M. BALSA (1/5=0,2)
A500, 6063, 356.0 (1/2 = 0,5)
E. CARBONO (5).

; A36(2)

; 304 (5)

> A500, 6063, 356.0 (1/2=0,5) ;
A36(1/5=0,2) <<
>> ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, M. BALSA (1/5 = 0,2)

F. CARBONO (5).

’
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(3)52)//17: A500(1) = 6063(1) ; A500(2) > 356.0,NYLON(1/2=0,5) ; A500(5) >> ABS, PLA, PET, RESINAS, M. BALSA (1/5 =

A500(1/2=0,5) < F.VIDRIO(2) ; A500(1/5=0,2) << F.CARBONO (5).
49 fila 6063 (2) > 356.0, NYLON (1/2=0,5) ; 6063 (5) >> ABS, PLA, PET, RESINAS, M. BALSA (1/5=0,2) ;

6063 (1/5=0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5).
59fila:  356.0(5) >> ABS, PLA, PET, RESINAS, M. BALSA (1/5=0,2) ; 356.0(2) > NILON(1/2=0,5) ;

356.0(1/5=02) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5).
6%fila:  ABS(1) = PLA, PET, M.BALSA(1) ; ABS(1/2=0,5 < NYLON(2) ; ABS(2) > RESINAS(1/2=0,5) ;

ABS (1/5=0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5).
72 fila: PLA (1) = PET,M.BALSA(1) ; PLA(1/2=05) < NYLON(2) ; PLA(2) > RESINAS(1/2=0,5) ;

PLA (1/5=0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5).
8¢fila:  PET(1/2=0,5) < NYLON(2) ; PET(2) > RESINAS(1/2=05) ; PET(1/5=0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5) ;

PET(1) = M. BALSA (1).
9:0i{5(3: NYLON (5) >> RESINAS (1/5=0,2) ; NYLON(1/5=0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5) ; NYLON (2) > M. BALSA (1/2
109 fila:  RESINAS (1/5=0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5) ; RESINAS(1/2=0,5) > M. BALSA (2)
11¢fila: F. VIDRIO (1/5=0,2) << F. CARBONO (5) ; F. VIDRIO (5) >> M.BALSA(1/5=0,2)
12¢fila:  F. CARBONO (5) >> M. BALSA (1/5=0,2)

MATRIZ A.28
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5.1.2.2. POR CRITERIO DE DENSIDAD

Analisis de impacto:
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A36 (1) = 304, A500 (1) ; A36(1/2=0,5) <6063, 356.0, . VIDRIO (2) ;
A36(1/5=0,2) << ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO, M. BALSA (5).
304(1) = A500(1) ; 304(1/5=0,2) << 6063, 356.0, ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. VIDRIO, F. CARBONO, M. BALSA

A500(1/2=0,5) < 6063, 356.0, F. VIDRIO (2) ; A500 (1/5 =0,2) << ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO, M. BALSA (5)
6063 (1) = 356.0, F. VIDRIO (1) ; 6063(1/2=0,5) < ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (2) ;

6063 (1/5=0,2) << M.BALSA (5).

356.0(1/2=0,5) < ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (2) ; 356.0(1) = F.VIDRIO (1) ;

356.0(1/5=0,2) << M. BALSA (5).

ABS (1) = PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (1) ; ABS(2) > F.VIDRIO(1/2=0,5) ; ABS(1/5=0,2) << M. BALSA

PLA(1) = PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (1) ; PLA(2) > F.VIDRIO(1/2=0,5) ; PLA(1/5=0,2) << M. BALSA

PET(1) = NYLON, RESINAS, F. CARBONO (1) ; PET(2) > F.VIDRIO(1/2=0,5) ; PET(1/5=0,2) << M. BALSA (5)
NYLON (1) = RESINAS, F. CARBONO (1) ; NYLON(2) > F.VIDRIO(1/2=0,5) ; NYLON(1/5=0,2) << M. BALSA (5)
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10%fila:  RESINAS(2) > F.VIDRIO(1/2=0,5) ;  RESINAS(1) = F.CARBONO(1) ; RESINAS(1/5=0,2) << M.BALSA(5)
11¢fila: F.VIDRIO(1/2=0,5) < F.CARBONO(2) ; F.VIDRIO(1/5=0,2) << M.BALSA(5)
129fila:  F.CARBONO (1/5=0,2) << M. BALSA (5)
MATRIZ A.29
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Andlisis de impacto:

5.1.2.3. POR CRITERIO DE FATIGA

304(1/2=0,5) < F.VIDRIO (2)

19 fila A36(1/2=0,5)
A36(5) >>
22 fila
3¢ fila
A500(1/5=0,2)
49 fila
6063 (1/5=0,2)
52 fila
(5);
356.0(2) >
69 fila:  ABS(1)
0,5)
7%fila:  PLA(1)
0,5)
8%fila:  PET(1/5=0,2)
9: fila:
10¢fila:  RESINAS (1/5=0,2) <<

g F. VIDRIO (1/2 = 0,5)
2 F. CARBONO (5)

~

~
[N} I
= |=

’

< 304, A500, F. VIDRIO (2)
ABS, PLA, PET, RESINAS, M. BALSA (1/5=0,2)  ;
304(2) > AS500, 6063, 356.0, ABS, PLA, PET, NYLON, M. BALSA (1/2=0,5) ;
304 (1/5=0,2)
A500(1/2=0,5) < 6063, NYLON (2) ; A500 (1) =356.0(1)  ;

; A36(1) = 6063(1) ; A36(2) > 356.0, NYLON(1/2=0,5)
A36(1/5=0,2) << . F.CARBONO (5)

304(5) >> RESINAS(1/5=02) ;
<< F. CARBONO (5).

A500(2) > ABS, PLA, PET, M. BALSA (1/2=0,5)  ;

E. VIDRIO, F. CARBONO (5).

6063 (2) > 356.0, NYLON (1/2=0,5)

; 6063 (5)

>> ABS, PLA, PET, RESINAS, M. BALSA (1/5 =0,2)

E. VIDRIO, F. CARBONO (5).

M. BALSA (1/2 = 0,5).

= PLA, PET, M. BALSA (1)

= PET, M. BALSA (1)

<<

>>

NYLON, E. VIDRIO, F. CARBONO (5)
NYLON (5) >> RESINAS, M. BALSA (1/5 =0,2)
F. VIDRIO, F. CARBONO (5)

356.0(5) >> ABS, PLA, PET, RESINAS (1/5=0,2) ;

; ABS(1/5=0,2) << NYLON, F. VIDRIO, F. CARBONO (5) ;

; PLA(1/5=0,2) << NYLON, F. VIDRIO, F. CARBONO (5)

< F.CARBONO (2)
M. BALSA (1/5 =0,2)

356.0(1) = NYLON (1) ; 356.0(1/5=0,2) << F. VIDRIO, F. CARBONO

ABS (2) > RESINAS (1/2 =
; PLA(2) > RESINAS(1/2=

; PET(2) > RESINAS(1/2=0,5) ; PET(1) =
; NYLON (1/5=0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5)
RESINAS (1/2=0,5) < M. BALSA (2)

; F.VIDRIO(5) >> M.BALSA(1/5=0,2)

M. BALSA (1)
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MATRIZ A.30
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5.1.2.4. POR CRITERIO DE RESISTENCIA AL IMPACTO
Analisis de impacto:
19fila:  A36(1/2=05) < 304,F.VIDRIO(2) ; A36(1) = A500, NYLON (1) A36(2) > 6063, ABS, PET (1/2=0,5) ;
A36(5) >> 356.0, PLA, RESINAS, M. BALSA (1/5=0,2) ; A36(1/5=0,2) << F.CARBONO (5).
24 fila 304 (5) >> A500, 6063, 356.0, ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, M. BALSA (1/5 = 0,2) 304 (1) = F.VIDRIO(1) ;
304 (1/5=0,2) << F.CARBONO (5).
3¢fila:  A500(2) > 6063, 356.0,ABS, PET (1/2=0,5) ; A500(5) >> PLA, RESINAS, M. BALSA (1/5=0,2)  ; A500(1) = NYLON (1)
A500(1/2=0,5) < F.VIDRIO ; A500(1/5=0,2) << F.CARBONO (5).
44 fila. 6063 (2) > 356.0, PLA, M. BALSA (1/2=0,5) ; 6063 (1) = ABS, PET(1) 6063 (1/2=0,5) < NYLON, F. VIDRIO (2)
6063 (5) >> RESINAS(1/5=0,2) ; 6063(1/5=0,2) << FIBRADE CARBONO (5).
5¢ fila 356.0(1/2=0,5) < ABS, PET, F. VIDRIO (2) ; 356.0(1) = PLA, M. BALSA (1) ; 356.0(1/5=0,2) << NYLON, F. CARBONO
(5)
356.0(2) RESINAS (1/2 = 0,5).
6%fila:  ABS(2) > PLA, M.BALSA(1/2=0,5) ,; ABS(1) = PET(1) ; ABS(1/2=0,5) < NYLON, F. VIDRIO (1/2=0,5) ;
ABS(5) >> RESINAS(1/5=0,2) ; ABS(1/5=0,2) << F.CARBONO (5).
72 fila PLA (1/2=0,5) < PET,F.VIDRIO(2) ; PLA(1/5=0,2) << NYLON, F. CARBONO (5) ; PLA(2) > RESINAS (1/2=0,5)

PLA (1)

PET (2)
9: fila:

\ \.
S X
5 3

109 fi
119 fila:
129 fila:

=
Q

NYLON (5)

<

. RESINAS (1/5=0,2) <<
F. VIDRIO (1/5=0,2)
F. CARBONO (5)

>>

M. BALSA (1).

PET (1/2 = 0,5)
M. BALSA (1/2 = 0,5).

>> RESINAS, M. BALSA (1/5=0,2) ;

NYLON, F. VIDRIO (2) ;

<< F. CARBONO (5) ;
M. BALSA (1/5 =0,2)

F. VIDRIO, F. CARBONO (5)

NYLON (1) =

E. VIDRIO (5)

>>

PET(5) >> RESINAS (1/5=0,2)

F. VIDRIO (1)

RESINAS (1/2 = 0,5)

; PET(1/5=0,2) << F.CARBONO (5) ;

NYLON (1/5=0,2) << F.CARBONO

< M. BALSA(2)
M. BALSA (1/5=0,2)
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MATRIZ A.31
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5.1.3. CONTRA CRITERIOS TECNICOS
5.1.3.1. PARA ESCENARIO ESTRUCTURAL

SIGUIENDO LA MISMA LOGICA DE MATRIZ A.5 SE DETERMINAN LOS VALORES DE LOS CASILLEROS
(MULTIPLICACIONES MATRIZ A.22 X MATRICES A.28, A.29, A.30 Y A.31).

MATRIZ A.32

RESISTENCIA MECANICA BAJADENSIDAD RESISTENCIA A LA FATIGA RESISTENCIA AL IMPACTO Total fila

ACERO ESTRUCT A36 platina 6.2% 0.2% 22% 1.5% 10.2%
Acero inoxidable AISI 304 plat y tuberia 6.5% 0.1% 17% 15% 10.8%
Acero al carbono AS00 tuberia 5.3% 02% 10% 13% 19%
Aluminio 6063 T66 platina 5.3% 0.5% 23% 0.8% 8.9%
Fundicion 356.0 4.9% 0.5% 1.8% 0.4% 1.7%
ABS 1% 1.0% 0.5% 0.8% 34%
PLA (Acido Poliactico) 1% 10% 05% 04% 30%
PET (Tereftalato de Polietileno) 12% 10% 0.5% 0.8% 34%
Nylon (Poliamida) 26% 10% 21% 15% 1.2%
Resinas 0.6% 1.0% 03% 0.2% 20%

Fibra de vidrio 18% 0.5% 35% 14% 13.1%

Fibra de carbono 10.1% 10% 4.0% 31% 182%
Madera Balsa 1% 22% 0.5% 03% 4.3%

Total Columna 53.9% 10.2% 1.0% 15.0% 100.0%
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5.1.3.2. PARA ESCENARIO REVESTIMIENTO O CUBIERTA

SIGUIENDO LA MISMA LOGICA DE MATRIZ A.5 SE DETERMINAN LOS VALORES DE LOS CASILLEROS
(MULTIPLICACIONES MATRIZ A.23 X MATRICES A.28, A.29, A.30 Y A.31).

MATRIZ A.33

RESISTENCIA DENSIDAD RESISTENCIA A LA FATIGA RESISTENCIA AL IMPACTO Total Fila
ACEROQ ESTRUCT A36 platina 0.5% 0.9% 1.2% 3.3% 5.9%
Acero inoxidable AISI 304 plat y tuberia 0.5% 0.8% 0.9% 5.4% 7.6%
Acero al carbono AS00 tuberia 0.4% 0.9% 0.6% 2.9% 4.8%
Aluminio 6063 T66 platina 0.4% 7% 1.3% 1.7% 6.1%
Fundicion 356.0 0.4% 2.7% 1.0% 0.8% 4.9%
ABS 0.1% 5.0% 0.3% 17% 1.1%
PLA (Acido Polifictico) 0.1% 5.0% 0.3% 0.8% 6.1%
PET (Tereftalato de Polietileno) 0.1% 5.0% 0.3% 1.7% 7.1%
Nylon (Poliamida) 0.2% 5.0% 1.2% 3.3% 9.6%
Resinas 0.0% 5.0% 0.2% 0.4% 5.5%
Fibra de vidrio 0.6% 27% 1.9% 2.9% 8.1%
Fibra de carbono 0.7% 5.0% 2.2% 6.7% 14.7%
Madera Balsa 0.1% 11.4% 0.3% 0.8% 12.5%

Total Columna 3.9% 51.9% 11.7% 32.5% 100.0%

5.1.4. MATRIZ FINAL DE PRIORIZACION DE MATERIALES PARA ESTRUCTURA DE PRIMER MODELO
(A)

PARA OBTENER ESTA MATRIZ SE PONDERAN LOS RESULTADOS DE LAS COLUMNAS TOTALES DE LAS MATRICES
DE PRIORIZACION BASICA Y PRIORIZACION TECNICA (MULTIPLICACIONES ENTRE MATRIZ A.32 X MATRIZ A.27).

MATRIZ A.34
CRITERO TECNICO CRITERIO BASICO TOTAL 5% PRIORIZACION
ACERO ESTRUCT A36 platina 10.2% 1.8% 0.008 12.3%
Acero inoxidable AISI 304 plat y tuberia 10.8% 43% 0.005 1.3%
Acero al carbono AS00 tuberfa 1.5% 5.5% 0.005 1.2%
Aluminio 6063 T66 platina 8.9% 5.8% 0.005 8.0%
Fundicion 356.0 7.7% 11.6% 0.009 13.8%
ABS 3.4% 10.3% 0.004 5.5%
PLA (Acido Polilactico) 3.0% 10.3% 0.003 48%
PET (Tereftalato de Polietileno) 34% 103% 0.004 5.5%
Nylon (Poliamida) 1.2% 10.0% 0.007 11.1%
Resinas 20% 9.5% 0.002 3.0%
Fibra de vidrio 13.1% 4% 0.005 8.4%
Fibra de carbono 18.2% 3.1% 0.006 8.6%
Madera Balsa 43% 6.9% 0.003 4.6%
Total Columna 100.0% 100.0% 6.5% 100.0%
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5.1.5. MATRIZ FINAL DE PRIORIZACION DE MATERIALES PARA REVESTIMIENTO DE PRIMER
MODELO (A).

PONDERACION DE LOS RESULTADOS DE LAS COLUMNAS TOTALES DE LAS MATRICES DE PRIORIZACION BASICA Y
PRIORIZACION TECNICA (MULTIPLICACIONES ENTRE MATRIZ A.33 X MATRIZ A.27).

MATRIZ A.35
CRITERO TECNICO CRITERIO BASICO TOTAL % PRIORIZACION
ACERO ESTRUCT A36 platina 5.9% 7.8% 0.005 6.4%
Acero inoxidable AISI 304 plat y tuberia 7.6% 4.3% 0.003 4.5%
Acero al carbono A500 tuberfa 4.8% 5.9% 0.003 3.9%
Aluminio 6063 T66 platina 6.1% 5.8% 0.004 4.9%
Fundicién 356.0 4.9% 11.6% 0.006 7.9%
ABS 7.1% 10.3% 0.007 10.1%
PLA (Acido Polilactico) 6.1% 10.3% 0.006 8.7%
iati 0 0
PET (Tereftalato de Polietileno) 7.1% 10.3% 0.007 10.1%
Nylon (Poliamida) 9.6% 10.0% 0.010 13.3%
Resinas 5.5% 9.5% 0.005 7.3%
Fibra de vidrio 8.1% 4.1% 0.003 4.7%
Fibra de carbono 14.7% 3.1% 0.004 6.2%
Madera Balsa 12.5% 6.9% 0.009 12.0%
Total Columna 100.0% 100.0% 7.2% 100.0%
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5.2. SEGUNDO MODELO (B)

5.2.1. ENTRE MATERIALES PRESELECCIONADOS POR CRITERIOS BASICOS

5.2.1.1. POR CRITERIO DE FACIL APROVISIONAMIENTO

Andlisis de impacto:

19 fila A36(2) > 304, 6063, 356.0, F. VIDRIO, F. CARBONO, M. BALSA, PLYWOOD (0,5) ,; A36(1) = 1050(1) ;
A36 (5) >> ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS (0,2).
29 fila 304 (0,5) < 1050, 6063(2) ,; 304(1) = 356.0, M. BALSA, PLYWOOD (1) ;
304 (2) > ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. VIDRIO, F. CARBONO (0,5).
39 fila 1050(0,2) << 6063(5) , 1050(0,5) < 356.0, M. BALSA, PLYWOOD (2) ;
1050(2) > ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. VIDRIO, F. CARBONO.
49 fila 6063 (2) >  356.0, ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. VIDRIO, F. CARBONO, M. BALSA, PLYWOOD (0,5).
59 fila 356.0(2) > ABS, PLA, PET, NYLON, F. CARBONO (0,5) ; 356.0(5) >> RESINAS(0,2) , 356.0(1) = F.VIDRIO (1) ;
356.0(0,5) < M. BALSA (2).
69 fila: ABS (1) =  PLA, PET, NYLON, F. CARBONO (1) ; ABS (0,5) < F.VIDRIO, M. BALSA, PLYWOOD, (2)
79 fila: PLA (1) = PET, NYLON, F. CARBONO (1) ; PLA(2) > RESINAS(0,5) ,; PLA(0,5) < F.VIDRIO, M. BALSA, PLYWOOD (2)
8¢ fila: PET (1) = NYLON, F. CARBONO (1) ; PET(2) > RESINAS(0,5) ; PET(0,5) < F.VIDRIO, M. BALSA, PLYWOOD (2)
9: fila: NYLON (2) > RESINAS (0,5) ; NYLON (1) = F.CARBONO (1) ; NYLON(0,5) < F.VIDRIO, M. BALSA, PLYWOOD (2)
10%fila:  RESINAS (0,2) << F.VIDRIO, M.BALSA (5). ; RESINAS (1) = F.CARBONO (1) ; RESINAS (0,5) < PLYWOOD (2)
119fila: F.VIDRIO (1) = F. CARBONO, PLYWOOD (1) ; F. VIDRIO (0,5) < M. BALSA (2)
129fila: F. CARBONO (0,5) < M.BALSA(2) ; F.CARBONO (0,2) << PLYWOOD (5)
139fila: M. BALSA (1) = PLYWOOD (1)
MATRIZ A.36
FACIL APROVISIONAMIENTO
ACEROESTRUCT A36 Aceroioxidable ASI304 | Aluminio1050 | Auminio®063 | Fundicion | ABS | PLA | PET | Nyon | Resinas |Fbradevidrio |Fhradecarbono | Maderabalsa [Plywood | Totalfila | Totdl Glohal %
ACERQ ESTRUCT A36 platina 1 1 1 1 5 5 5 5 5 1 1 1 1 L] 16.5%
Acero inoridable AIS 304 laty tuberia 05 05 05 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 185 1%
Aluminio 1050 plancha 1 1 02 05 1 1 1 1 1 1 1 05 05 187 1T
Alumino 6063 platna 05 1 5 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 05 103%
Fundiion 3%.0 05 1 1 05 1 1 1 1 5 1 1 05 1 15 8%
ABS 02 05 05 05 05 1 1 1 1 05 1 05 05 97 40%
PLA [Acido Pollactio) 02 05 05 05 05 i 1 1 1 05 1 05 05 97 40%
PET (Terefalato de Poleteno) 0 05 05 05 05 1 1 1 1 05 1 05 05 97 4%
Nylon Poliamide) 02 05 05 05 05 1 1 1 1 05 1 05 05 97 0%
Resinas 02 05 05 05 02 05 | 05 | 05 | 05 02 1 02 05 58 1%
Fibra de vidro 05 05 05 05 1 1 1 1 1 5 1 05 1 175 10
Fira de carbono 05 05 05 05 05 1 1 1 1 1 1 05 02 9 3%
Madera Balsa 05 1 1 05 1 1 1 1 1 5 1 1 1 B 95%
Plywood 05 1 1 05 1 1 1 1 1 1 1 5 1 1 1%
Total 55 125 1 7 02 | 85| B5 | BS | BS bl 152 3 0 112 w3 1

5.2.1.2. POR CRITERIO DE FACIL CONFORMADO

Analisis de impacto:

1°fila:  A36(1) = 304, 1050, 6063, F. VIDRIO, F. CARBONO (1)  ; A36(0,2) << 356.0, ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS (5) ;
A36(0,5) < M.BALSA(2) ; A36(2) > PLYWOOD (0,5)

29fila:  304(1) = 1050, 6063, F. VIDRIO, F. CARBONO (1)  ; 304(0,2) << 356.0, ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS (5) ;
304(0,5) < M. BALSA, PLYWOOD (2).

39fila:  1050(2) > 6063(0,5) ,; 1050(0,5) < 356.0, ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS (5) ;
1050(1) = F. VIDRIO, F. CARBONO, M. BALSA, PLYWOOD (1).

?129) jla: 6063 (1) = F.VIDRIO, F. CARBONO (1) ; 6063 (0,2) << 356.0, ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS (5) ; 6063 (0,5) < M. BALSA

6063 (2) > PLYWOOD (0,5).
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59 fila 356.0(1) = ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS (1) ; 356.0(5) >> F. VIDRIO, F. CARBONO (0,2) ; 356.0(2) > M. BALSA, PLYWOOD
(0,5)
69 fila ABS (1) = PLA, PET, NYLON, RESINAS (1) ; ABS(5) >>F. VIDRIO, F. CARBONO, PLYWOOD (0,2) ; ABS(2) > M. BALSA
(0,5)
79 fila: PLA (1) =  PET, NYLON, RESINAS (1) , PLA(5) >> F.VIDRIO, F. CARBONO, PLYWOOD (0,2) ; PLA(2) > M. BALSA
(0,5)
8¢ fila PET(1) = NYLON, RESINAS (1) ,; PET(5) >> F.VIDRIO, F. CARBONO, PLYWOOD (0,2) ; PET(2) > M. BALSA(0,5)
9: fila: NYLON (1) = RESINAS(1) ; NYLON (5) >> F.VIDRIO, F. CARBONO, PLYWOOD (0,2) ; NYLON(2) > M. BALSA(0,5)
10%fila:  RESINAS (5) >> F. VIDRIO, F. CARBONO, PLYWOOD (0,2) ; RESINAS(2) > M. BALSA (0,5)
119fila: F.VIDRIO (1) = F. CARBONO, PLYWOOD (1) ; F. VIDRIO (0,5) < M. BALSA(2)
129fila: F. CARBONO (0,5) < M.BALSA(2) ; F.CARBONO (1) = PLYWOOD (1)
139fila: M. BALSA (1) = PLYWOOD (1)
MATRIZ A.37
FACIL CONFORMADO
ACEROESTRUCT A36 platina ro inoxdable AIS 304p\atytubé\\umimo 1050 planchglumino 6063 piatinundicion 3%  ABS | PLA | PET | Nylon | Resinas |Fbradevidrio |Fbradecarbono | Maderabalsa [Phwood | TotalFls | TotalGlobal%
ACERO ESTRUCT A36 latina 1 1 1 0 |0 0]n|on 02 1 1 05 1 87 1%
Acero inoidable IS 304 plat ytberia 1 1 1 ol pn|n|oa 02 1 1 05 05 1 1%
Alminio 1050 plancha 1 1 1 05 | 05 | 05 | 05 | 05 05 1 1 1 1 1 36%
Aluminio 6063 platna 1 1 05 0 |0 ] 0] n|n 01 1 1 05 1 8 1%
Fundicion 356.0 5 5 1 5 1 1 1 1 1 5 5 1 1 3 1%
185 5 5 1 5 1 1 1 1 1 5 5 1 5 ) 0%
PLA o Poléctic) 5 5 1 5 1 1 1 1 1 5 5 1 5 ) 0%
PET (Teeftalato e Poleteno] 5 5 1 5 1 1 1 1 1 5 5 1 5 ki) 1%
Nylon Poliamids) 5 5 1 5 1 1 1 1 1 5 5 1 5 ) 0%
Resinas 5 5 1 5 1 1 1 1 1 5 5 1 5 ki) 0%
Fira devidrio 1 1 1 1 0 |00 n|n 02 1 05 1 67 1%
Fiva de carboro 1 1 1 1 0 |0 0] 0| 0 02 1 05 1 67 1%
Madera Balsa 1 1 1 1 05 |05 [ 05 | 05 | 05 05 1 1 1 U 46%
Plywood 05 1 1 05 05 |02 (02 02| 0 0 1 1 1 85 1
Total 315 ] 185 35 Bolnin|nR|n 1 3 3 165 35 0 1

5.2.1.3. POR CRITERIO DE BAJO COSTO

Analisis de impacto:

1%fila:  A36(2) > 304, 6063, 356.0, F. VIDRIO, M. BALSA, PLYWOOD (0,5) ; A36(1) = 1050 (1) ;
A36(5) >> ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (0,2)
29fila: 304 (0,5)< 1050, M. BALSA (2) ; 304 (1) = 6063, 356.0, F. VIDRIO (1) ; 304 (2) >ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO
(0,5)
39fila:  1050(0,5) < 6063, M.BALSA(2) ; 1050 (1) = 356, PLYWOOD (1) ; 1050(2) > F.VIDRIO(0,5) ;
1050(5) >> ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (0,2).
49fila: 6063 (1) =356.0, M. BALSA (1) ; 6063 (5) >> ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (0,2) ; 6063 (2) >F. VIDRIO, PLYWOOD
(0,5)
59fila:  356.0(2) > ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (0,5) ; 356.0(1) = F.VIDRIO, M. BALSA, PLYWOOD (1)
6%fila:  ABS(1) = PLA, PET,F.VIDRIO (1) ; ABS(2) > NYLON, RESINAS, F. CARBONO (0,5) ; ABS(0,5) < M. BALSA, PLYWOOD
(2)
79fila:  PLA(1) = PET,F.VIDRIO(1) ; PLA(2) > NYLON, RESINAS, F. CARBONO (0,5) ; PLA(0,5) < M.BALSA, PLYWOOD
(2)
89fila:  PET(2) > NYLON, RESINAS, F. CARBONO (0,5) ; PET(1) = F.VIDRIO(1) ; PET(0,5) < M.BALSA, PLYWOOD (2)
9:fila:  NYLON(1) = RESINAS, F. CARBONO (1) ; NYLON(0,5) < F.VIDRIO, M. BALSA, PLYWOOD (2)
109 fila:  RESINAS (0,5) < F.VIDRIO, M. BALSA, PLYWOOD (2) ; RESINAS (0,2) << F. CARBONO (5)
119fila: F.VIDRIO(2) > F.CARBONO (0,5 ; F.VIDRIO(1) = M.BALSA(1) ; F.VIDRIO(0,5) < PLYWOOD (2)
129fila: F. CARBONO (0,2) << M. BALSA, PLYWOOD (5)

~
G
Q
=
Q

M. BALSA (1) = PLYWOOD (1)
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MATRIZ A.38
BAIOCOSTO
ACERO ESTRUCT A36 latina mmaxwdahleA\S\304platytubé\\ummio1050planchi\ummioéﬂﬁiplatmundw'dén356‘ S | PA | PET | Moo | Resias |Fhradevido  [Fvadecarbono | Maderabaka [Pwood | TotalFla | Total Gobal%

ACERO ESTRUCT A36 latna 1 1 1 1 5 5 5 5 5 1 5 1 1 B 157%
Aeero noxidable AIS 304 laty tuberia 05 05 1 1 1 1 1 1 1 1 1 05 5 ik} 18%
Alminio 1050 plancha 1 1 05 1 5 5 5 5 5 1 5 05 1 3 138
Alurinio 8063 patina 05 1 1 1 5 5 5 5 5 1 5 1 1 35 14%
Fundicion 35,0 05 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 185 6.7%
285 02 05 0 0 05 1 1 1 1 1 1 05 05 11§ 1%
PLAeido Plfictic) 02 05 02 0 05 1 1 1 1 1 1 05 05 116 A%
PET Tereftalato de Polietlenc) 02 05 0 0 05 1 1 1 1 1 1 05 05 116 4%
Nylon Polamida) 02 05 02 0 05 05 | 05 | 05 1 05 1 05 05 1] 14
Resinas 02 05 02 0 05 05 | 05 | 05 1 05 02 05 05 58 AL
Fira devidio 05 1 05 05 1 1 1 1 1 1 1 1 05 135 1%
Fibra de carbono 0 05 0 0 05 05 | 05 | 05 1 5 05 0 02 98 3%
Madera Balsa 05 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 5 1 05 8.2%
Pywood 05 02 1 05 1 1 1 1 1 1 1 5 1 12 1%

Total 52 0 9 1 1l nyp s pus | oR ki 155 382 97 152 1 1

5.2.1.4. MATRIZ FINAL DE PRIORIZACION DE MATERIALES DE SEGUNDO MODELO (B) CONTRA

CRITERIOS BASICOS.

SIGUIENDO LA MISMA LOGICA DE MATRIZ A.5 SE DETERMINAN LOS VALORES DE LOS CASILLEROS

(MULTIPLICACIONES MATRIZA.1 X MATRICES A.36, A.37 Y A.38).

MATRIZ A.39

FACIL APROVISIONAMIENTO FACIL CONFORMADO COSTO BAJIO Total Fila
ACERO ESTRUCT A36 platina 3.6% 1.9% 2.0% 7.5%
Acero inoxidable AISI 304 plat y tuberia 1.7% 1.6% 1.0% 4.2%
Aluminio 1050 plancha 1.7% 2.4% 1.8% 5.9%
Aluminio 6063 platina 2.5% 1.8% 1.9% 6.1%
Fundicién 356.0 1.9% 7.8% 0.9% 10.6%
ABS 0.9% 8.4% 0.6% 9.8%
PLA (Acido Polilactico) 0.9% 8.4% 0.6% 9.8%
PET (Tereftalato de Polietileno) 0.9% 8.4% 0.6% 9.8%
Nylon (Poliamida) 0.9% 8.4% 0.3% 9.6%
Resinas 0.5% 8.4% 0.3% 9.2%
Fibra de vidrio 1.6% 1.4% 0.6% 3.7%
Fibra de carbono 0.8% 1.4% 0.5% 2.7%
Madera Balsa 2.1% 3.0% 1.1% 6.2%
Plywood 2.0% 1.8% 1.0% 4.8%

Total 21.7% 65.2% 13.0% 100.0%

5.2.2. ENTRE MATERIALES PRESELECCIONADOS POR CRITERIOS TECNICOS SEGUNDO MODELO

Analisis de impacto:
1%fila:  A36(0,5) <
A36 (5)

29 fila: 304 (2) >

304, F. VIDRIO (2)
>> ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, M. BALSA, PLYWOOD (0,2)

1050, 6063, 356.0 (0,5) ; 304 (5) >> ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, M. BALSA, PLYWOOD (0,2) ;

; A36(2)

5.2.2.1. POR CRITERIO DE RESISTENCIA

> 1050, 6063, 356.0 (0,5) ;

; A36(0,2)

<<

F. CARBONO (5).
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304(0,2) << F.CARBONO (5).

39fila:  1050(0,5) < 6063(2) ; 1050(1) = 356.0(1) ; 1050(5) > ABS, PLA, PET, RESINAS, M. BALSA, PLYWOOD (0,2) ;
1050(2) > NYLON(0,5) ; 1050(0,2) << F. VIDRIO, F. CARBONO (5).
49 fila 6063 (2) > 356.0, NYLON (0,5) ,; 6063 (5) >> ABS, PLA, PET, RESINAS, M. BALSA, PLYWOOD (0,2) ;
6063 (0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5).
59 fila 356.0(5) >> ABS, PLA, PET, RESINAS, M. BALSA (0,2) ; 356.0(2) > NILON, PLYWOOD (0,5) ;
356.0(0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5).
69fila:  ABS(1) = PLA, PET, M. BALSA, PLYWOOD (1) ; ABS(0,5) < NYLON(2) ; ABS(2) < RESINAS(0,5) ;
ABS(0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5).
72 fila: PLA (1) = PET, M. BALSA, PLYWOOD (1) ; PLA(0,5) < NYLON(2) ; PLA(2) < RESINAS(0,5) ;
PLA (0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5).
8¢ fila: PET(0,5) < NYLON(2) ; PET(2) < RESINAS(0,5) ; PET(0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5) ;
PET(1) = M. BALSA, PLYWOOD (1).
9:fila:  NYLON(5) >> RESINAS(0,2) ; NYLON (0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5) ; NYLON (2) > M. BALSA (0,5) ;
NYLON (1) = PLYWOOD (1).
109 fila:  RESINAS (0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5) ; RESINAS (0,5) > M. BALSA, PLYWOOD (2)
119fila: F. VIDRIO (0,2) << F.CARBONO (5) ; F. VIDRIO.(5) >> M. BALSA, PLYWOOD (0,2)
12%fila: F. CARBONO (5) >> M. BALSA, PLYWOOD (0,2)
139fila. M. BALSA(0,5) < PLYWOOD (2)
MATRIZ A.40
RESISTENCIA NEROESRUCTASS | AceovoibaeNS3M | o rsg | MmioBIR3T | Funitn | MBS | PA | PET | Moo | Resms | Fovadevisio | Fvadecstom | Vb | Pood | TolFla | Tol hiel
ACERO ESTRUCT A6 lata ytuberi 05 1 1 1 5 519 5 5 05 0 5 5 a1 1
Acero ovidable 1T304 laty ubera 1 1 1 1 515 ]S 5 5 03 01 5 5 81 JIAL)
Huminio 1050 pancha 05 05 05 1 N 1 5 01 01 5 § U3 7%
Aurino 6063 766 piatina 03 05 1 1 5 51 9 1 5 01 01 5 5 314 104
Fundcion 3560 05 05 1 05 RN 5 0 0 5 1 39 8%
48 01 0 0 0 01 1 1 05 1 01 01 1 1 19 1%
PLA o ol 0 0 02 0 02 1 1 05 1 02 0 1 ! 19 1%
PRT Teretalto de ol 0 0 02 0 0 1 1 05 1 02 0 1 1 19 1%
NonPoanide 0 0 05 05 05 1 L 1) 5 02 0 1 1 163 i5
Resinas 01 0 02 0 0 05 |05 [ 05 | O 0 0 03 05 i1 1%
Fitra devidio 1 1 5 5 5 5 519§ 5 5 0 5 5 81 37
Fbra decatono § 5 5 5 5 N § 5 § 5 § f 167%
Madera Bl 01 0 0 0 01 | 1 1 05 1 01 01 05 69 1%
Ppwood 0 0 [ 0 05 | | | | 1 01 0 1 9 1
TotalColumne 119 104 87 il It ay [ 45| a5 | m Bl § 16 ) El Eil) 1000%

5.2.2.2. POR CRITERIO DE DENSIDAD

Andlisis de impacto:

19 fila:  A36(1) = 304 (1) ; A36(0,5) <1050, 6063, 356.0, F. VIDRIO (2) ;
A36(0,2) << ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO, M. BALSA, PLYWOOD (5).
29fila:  304(0,5) < 1050(2) ; 304(0,2) << 6063, 356.0, ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. VIDRIO, F. CARBONO, M. BALSA, PLYWOOD
(5)
39fila: 1050 (1)=6063, 356.0 (1) ; 1050 (0,5) < ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (2) ; 1050 (0,2) << M. BALSA, PLYWOOD
(5)
49fila: 6063 (1) = 356.0,F. VIDRIO (1) ; 6063(0,5) < ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (2) ;
6063(0,2) << M. BALSA, PLYWOOD (5).
59fila:  356.0(0,5)< ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (2) ; 356.0(1) = F. VIDRIO (1) ; 356.0(0,2) << M. BALSA, PLYWOOD
(5)
6%fila:  ABS(1) = PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (1) ; ABS(2) > F.VIDRIO(0,5) ; ABS(0,2) << M.BALSA(5) ;
ABS (0,5) < PLYWOOD (2).
79fila:  PLA(1) = PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (1) ; PLA(2) > F.VIDRIO(0,5) ; PLA(0,2) << M.BALSA(5) ;

PLA(0,5) < PLYWOOD (2).
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89fila:  PET(1) = NYLON, RESINAS, F. CARBONO (1) ; PET(2) > F.VIDRIO(0,5) ; PET(0,2) << M.BALSA(5) ;
PET(0,5) < PLYWOOD (2).

ila:  NYLON (1) = RESINAS, F. CARBONO (1) ; NYLON(2) > F.VIDRIO(0,5) ; NYLON(0,2) << M.BALSA(5) ;

NYLON (0,5) < PLYWOOD (2).

a RESINAS (2) > F. VIDRIO (0,5) ; RESINAS (1) = F. CARBONO (1) ; RESINAS (0,2) << M. BALSA (5) ; RESINAS (0,5) < PLYWOOD

19fila: F.VIDRIO (0,5) < F.CARBONO(2) ; F.VIDRIO(0,2) << M.BALSA, PLYWOOD (5)

FEER B

a F.CARBONO (0,2) << M.BALSA(5) ; F.CARBONO(0,5) < PLYWOOD (2)
3¢fila: M. BALSA(2) > PLYWOOD (0,5)
MATRIZ A.41
DENSIDAD NEROISRUCTISS | AeoiontebehS | oy | AomnoSR3TH | Frdcin | A5 | DA | T | Mjon | e | Fadevidio | Fvaecaton | Mateab | Pt | TotdFl | TolGotel%
ACERDESTRUCT A3 ey e ! 05 05 05 0 n|n 05 0 0 0 4§ 15
Heero oGl A 304ty tber 1 05 0 0 /A 7 A VA I 0 0 0 0 3 1
Humiro 105 et ! 1 1 ! 05 [ 05| 05 | 05 | 05 ! 05 0 0 104 3
Aumiro 6063768 e ! 5 ! ! 05 [0S 05 | 05 | 05 ! 05 0 0 134 144
Fidiion 50 ! 5 ! 1 05 [0S 05 | 05 | 05 ! 05 0 0 B34 144
) 5 5 1 1 1 1] 1 1 1 1 ! 0 05 Bl 186
ot ol 5 g 1 1 R TR | Wl | m | om
PET Tevftaltode Poleleno § § 1 1 1 1|1 1 1 1 1 0 05 81 18
Nonolanice) 5 5 1 1 1 [ O 1 1 ! 0 05 8] 18
Restas 5 5 1 1 1 L1 ] ! 1 1 ! 0 05 Bl 186
ra i ! 5 ! 1 ! 05 [0S ] 05 [ 05 | 05 05 0 0 13 4
Fiva decarboo } 5 1 1 1 Lyttt 1 ! 0 0§ i) 1T
Matera Bl 5 5 5 5 5 S0 ] ) 5 5 5 5 ! I 198
Phood 5 5 5 5 5 1|1 1 ! 5 1 05 5 10
Tota Clumg 8 % i} Bl BT | W4 | We] We | | W bl 144 28 bl 0§ 1000

5.2.2.3. POR CRITERIO DE FATIGA

Analisis de impacto:

1%fila:  A36(0,5) < 304, F. VIDRIO(2) ; A36(1)=6063(1) ; A36(2) > 1050,356.0, NYLON (0,5) ;
A36(5) >> ABS, PLA, PET, RESINAS, M. BALSA, PLYWOOD (0,2) ; A36(0,2) << F.CARBONO (5).

29fila:  304(2) > 1050, 6063, 356.0, ABS, PLA, PET, NYLON, M. BALSA (0,5) ~; 304(5) >> RESINAS, PLYWOOD (0,2) ;
304(0,5) < F.VIDRIO(2) ; 304(0,2) << F.CARBONO(5).

39fila: 1050 (0,5) < 6063 (2) ; 1050 (1) =356.0, NYLON (1) ~ ; 1050 (5) >> ABS, PLA, PET, RESINAS, M. BALSA (0,5)  ;
1050(0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5) ; 1050(2) > PLYWOOD (0,5).

49fila: 6063 (2) > 356.0, NYLON, PLYWOOD (0,5) ; 6063 (5) >> ABS, PLA, PET, RESINAS, M. BALSA (0,2) ;
6063 (0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5).

59fila:  356.0(5) >> ABS, PLA, PET, RESINAS (0,2) ; 356.0(1) = NYLON, PLYWOOD (1) ;
356.0(0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5) ; 356.0(2) > M.BALSA(0,5).

6%fila:  ABS(1) = PLA, PET, M. BALSA(1) ; ABS(0,2) << NYLON, F. VIDRIO, F. CARBONO (5) ; ABS(2) > RESINAS(0,5) ;
ABS (0,5) > PLYWOOD (2).

79fila:  PLA(1) = PET,M.BALSA(1) ; PLA(1/5=0,2) << NYLON, F. VIDRIO, F. CARBONO (5) ; PLA(2) > RESINAS(0,5) ;

PLA(0,5) < PLYWOOD (2).

89fila:  PET(0,2) << NYLON, F. VIDRIO, F. CARBONO (5) ; PET(2) >RESINAS (0,5) ; PET(1) = M.BALSA(1) ; PET(0,5) > PLYWOOD
(2)

9:fila:  NYLON (5) >> RESINAS, M. BALSA (0,2) ; NYLON (0,2) << F. VIDRIO, F. CARBONO (5) ; NYLON(2) > PLYWOOD (0,5)

109 fila: RESINAS (0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5)  ;  RESINAS(0,5) < M. BALSA, PLYWOOD (2)

119fila: F. VIDRIO (0,5) < F.CARBONO(2) ; F.VIDRIO(5) >> M. BALSA, PLYWOOD (0,2)

129fila: F. CARBONO (5) >> M. BALSA, PLYWOOD (0,2)

132fila: M. BALSA (0,5) < PLYWOOD (2)
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MATRIZ A.42
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5.2.2.4. POR CRITERIO DE RESISTENCIA AL IMPACTO

Andlisis de impacto:

19 fila: A36 (0,5) < 304, F. VIDRIO (2) ; A36(1) = NYLON (1) ; A36(2) > 1050, 6063, ABS, PET, PLYWOOD (0,5) ;
A36(5) >> 356.0, PLA, RESINAS, M. BALSA (0,2) v: A36(0,2) << F.CARBONO (5).

29 fila: 304 (5) >> 1050, 6063, 356.0, ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, M. BALSA, PLYWOOD (1/5 =0,2) ; 304 (1) = F.VIDRIO

( .

304(1/5=0,2) << F.CARBONO (5);
39fila: 1050 (1) = 6063, ABS, PET, NYLON, PLYWOOD (1) ; 1050 (2) > 356.0, PLA, M. BALSA (0,5) ; 1050(5) >> RESINAS(0,2) ;
1050(0,2) << F. VIDRIO, F. CARBONO (5).

49fila: 6063 (2) > 356.0, PLA, M. BALSA (0,5) ; 6063(1) = ABS, PET, PLYWOOD (1) ; 6063(0,5) < NYLON, F. VIDRIO (2)
6063 (5) >> RESINAS(0,2) ; 6063(0,2) << F.CARBONO (5).
59fila:  356.0(0,5) < ABS, PET, E. VIDRIO, PLYWOOD (2) ; 356.0(1) = PLA, M. BALSA (1) ; 356.0(1/5=0,2) << NYLON, F. CARBONO

356.0(2) > RESINAS (1/2=0,5).

ABS(2) > PLA M. BALSA(0,5) ; ABS(1) = PET, PLYWOOD (1) ; ABS(0,5) < NYLON, F. VIDRIO (2) ;
ABS(5) >> RESINAS(0,2) ; ABS(0,2) << F.CARBONO (5).

PLA (0,5) < PET,F. VIDRIO, PLYWOOD (2) ; PLA(0,2) << NYLON, F. CARBONO (5) ; PLA(2) > RESINAS(0,5) ;

PLA(1) = M.BALSA(1).
PET(0,5) < NYLON,F.VIDRIO(2) ; PET(5) >> RESINAS(1/5=0,2) ; PET(0,2) << F.CARBONO (5) ;
PET(2) > M.BALSA(1/2=0,5) ; PET(1) = PLYWOOD (1).

ila:  NYLON (5) >> RESINAS, M. BALSA (0,2) ; NYLON (1) = F.VIDRIO, PLYWOOD (1) ; NYLON (0,2) << F.CARBONO (5)
109 fila: RESINAS (0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5)  ;  RESINAS(0,5) < M. BALSA, PLYWOOD (2)

SRR R PR OR D
= S S S S
= g F F

1¢fila: F. VIDRIO (0,2) <<  F.CARBONO (5) ; F.VIDRIO (5) >> M. BALSA, PLYWOOD (0,2)
12¢fila: F. CARBONO (5) >> M. BALSA, PLYWOOD (0,2)
132fila: M. BALSA (0,5) < PLYWOOD (2)
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MATRIZ A.43
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5.2.3. CONTRA CRITERIOS TECNICOS

5.2.3.1. PARA ESCENARIO ESTRUCTURAL

SIGUIENDO LA MISMA LOGICA DE MATRIZ A.5 SE DETERMINAN LOS VALORES DE LOS CASILLEROS
(MULTIPLICACIONES MATRIZ A.22 X MATRICES A.40, A.41, A.42 Y A.43).

MATRIZ A.44
RESISTENCIA MECANICA BAJA DENSIDAD RESISTENCIA A LA FATIGA RESISTENCIA AL IMPACTO Total Fila
ACERO ESTRUCT A36 platina y tuberia 6.3% 0.2% 2.3% 1.5% 10.3%
Acero inoxidable AISI 304 plat y tuberia 6.5% 0.1% 1.7% 2.5% 11.0%
Aluminio 1050 plancha 5.2% 0.3% 1.9% 0.8% 8.3%
Aluminio 6063 T66 platina 5.6% 0.5% 2.1% 0.8% 9.0%
Fundicion 356.0 4.8% 0.5% 1.6% 0.4% 7.2%
ABS 1.2% 0.8% 0.5% 0.8% 3.2%
PLA (Acido Polilactico) 1.2% 0.8% 0.5% 0.4% 2.8%
PET (Tereftalato de Polietileno) 1.2% 0.8% 0.5% 0.8% 3.2%
Nylon (Poliamida) 2.4% 0.8% 1.9% 1.5% 6.6%
Resinas 0.6% 0.8% 0.2% 0.2% 1.8%
Fibra de vidrio 7.4% 0.4% 3.0% 1.4% 12.2%
Fibra de carbono 9.0% 0.8% 3.5% 2.9% 16.1%
Madera Balsa 1.0% 2.0% 0.4% 0.3% 3.8%
Plywood 1.5% 1.4% 0.8% 0.7% 4.4%
Total Columna 53.9% 10.2% 21.0% 15.0% 100.0%
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5.2.4. MATRIZ FINAL DE PRIORIZACION DE MATERIALES PARA ESTRUCTURA DE SEGUNDO MODELO
(B)

PARA OBTENER ESTA MATRIZ SE PONDERAN LOS RESULTADOS DE LAS COLUMNAS TOTALES DE LAS MATRICES
DE PRIORIZACION BASICA Y PRIORIZACION TECNICA (MULTIPLICACIONES ENTRE MATRIZ A.44 X MATRIZ A.39).

MATRIZ A.45
CRITERO TECNICO CRITERIO BASICO TOTAL %

ACERO ESTRUCT A36 platina y tuberia 10.3% 7.5% 0.008 12.8%

Acero inoxidable AISI 304 plat y tuberia 11.0% 4.2% 0.005 7.6%

Aluminio 1050 plancha 8.3% 5.9% 0.005 8.0%

Aluminio 6063 T66 platina 9.0% 6.1% 0.005 9.0%
Fundicién 356.0 7.2% 10.6% 0.008 12.6%

ABS 3.2% 9.8% 0.003 5.2%

PLA (Acido Polil4ctico) 2.8% 9.8% 0.003 4.5%

PET (Tereftalato de Polietileno) 3.2% 9.8% 0.003 5.2%
Nylon (Poliamida) 6.6% 9.6% 0.006 10.4%

Resinas 1.8% 9.2% 0.002 2.8%

Fibra de vidrio 12.2% 3.7% 0.004 7.3%

Fibra de carbono 16.1% 2.7% 0.004 7.2%

Madera Balsa 3.8% 6.2% 0.002 3.9%

Plywood 4.4% 4.8% 0.002 3.5%
Total Columna 100.0% 100.0% 6.1% 100.0%
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5.3.1. ENTRE MATERIALES PRESELECCIONADOS POR CRITERIOS BASICOS

Andlisis de impacto:

5.3.1.1. POR CRITERIO DE FACIL APROVISIONAMIENTO

19fila:  A36(1) = A500, 1050 (1) A36(2) > 304, 6063, 356.0, F. VIDRIO, F. CARBONO, M. BALSA, PLYWOOD (0,5)
A36(5) >> ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS (0,2).
29fila:  A500(2) > 304, 356.0, ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. VIDRIO, F. CARBONO, M. BALSA (0,5) ; A500(0,5) < 1050 (2);
A500(1) = 6063, PLYWOOD (1).
39fila:  304(0,5) < 1050,6063(2) ; 304(1) = 356.0, M. BALSA, PLYWOOD (1) ;
304(2) > ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. VIDRIO, F. CARBONO (0,5).
49fila:  1050(0,2) << 6063 (5) 1050 (0,5) 356.0, M. BALSA, PLYWOOD (2) ;
1050(2) > ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. VIDRIO, F. CARBONO (0,5).
59fila:  6063(2) >  356.0, ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. VIDRIO, F. CARBONO, M. BALSA, PLYWOOD (0,5).
?‘19) ila:  356.0(2) > ABS, PLA, PET, NYLON, F. CARBONO (0,5) ; 356.0(5) >> RESINAS(0,2) ; 356.0(1) = F.VIDRIO, PLYWOOD
356.0(0,5) < M.BALSA (2).
(729) ila:  ABS(1) = PLA, PET, NYLON, F. CARBONO (1) ; ABS(2) > RESINAS (0,5) ABS (0,5) < F.VIDRIO, M. BALSA, PLYWOOD,
8¢fila:  PLA(1) = PET, NYLON, F. CARBONO (1). ; PLA(2) > RESINAS(0,5) ; PLA(0,5) < F.VIDRIO, M. BALSA, PLYWOOD (2)
9¢fila:  PET(1) = NYLON, F. CARBONO (1) ; PET(2) > RESINAS(0,5) ; PET(0,5) < F.VIDRIO, M. BALSA, PLYWOOD (2)
10: fila:  NYLON (2) > RESINAS (0,5) ; NYLON (1) = F.CARBONO (1) ; NYLON (0,5) F. VIDRIO, M. BALSA, PLYWOOD (2)
119fila:  RESINAS (0,2) << F.VIDRIO, M.BALSA(5) ;  RESINAS(1) = F.CARBONO (1) ; RESINAS(0,5) < PLYWOOD (2)
12¢fila:  F. VIDRIO (1) F. CARBONO, PLYWOOD (1) ~;  F.VIDRIO(0,5) < M. BALSA (2)
132fila: F. CARBONO (0,5) < M.BALSA(2) F. CARBONO (0,2) << PLYWOOD (5)
14¢fila: M. BALSA (1) = PLYWOOD (1)
MATRIZ A.46
FACIAPROVISIONAMAENTO
WEROESRUCTASS eodoaton 0 om0 (Mmiiol050 oS3 | e | A [ PA | M| W | R [hedeido  [adectmo | Meatsks Mood | ToalFle | TobGotdh
ACEROESRUT A ! ] 1 ] ] I I T I 5 ] ! l 1 0 U%
oo oo S0y 1 ] 0§ 1 ] Py ! ] ! 1 | BS | 8%
Ao ST 0ty e 0 0 0§ 0§ P2y vy ! ] ! ! LB | %
Ao (50 1 ! ] 0 T A N I A ] ] ! [ [ Y
Humiro 3l 5 ! ] 5 ] [ I A | ! ! ! 1 1| B | I
Fndn 350 05 05 1 ] 05 /A A A 5 1 ! 05 ! i 80
) 0 05 0 0§ 0 0 P! ! 0 ! 05 B mo| o
Al ] 0 0 0§ 0 B o] L]l ! 0 ! 05 [ VI Y
PE et Pt 0 05 0 0§ 0 [ ! ] 0§ ! 5 o] mo| o
W Pl 0 05 05 05 05 05 I I ! 5 ! 03 I I Y
Reis 0 03 5 0§ 5 /A 0 ! 0 0| 6| %
faeidio 05 05 0 05 [ vyl f ! 5 I I )
Firaecatin 05 03 05 05 05 05 I I | ! | 03 0] 9% | M
Hadrabia 5 03 1 ] 5 ] [ I A | § ] ! IO T
Ppood 5 ! 1 ] 5 | Pyl ! 1 § ! 3 83
Totd 3 0 14§ 185 §] W BS | BB B ) n ) n | 1




168

5.3.1.2. POR CRITERIO DE FACIL CONFORMADO

Andlisis de impacto:

19fila:  A36(1) = A500, 304, 6063, 356.0, F. VIDRIO, F. CARBONO (1)  ; A36(0,2) << ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS (5) ;
A36(0,5) < 1050, M. BALSA(2) ; A36(2) > PLYWOOD (0,5).
22 fila A500(2) > 304(0,5) ,; A500(0,5) < 1050,356.0, ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, M. BALSA, PLYWOOD (2) ;
A500(1) = 6063, F. VIDRIO, F. CARBONO (1).
39fila:  304(1) = 1050, 6063, F. VIDRIO, E. CARBONO (1) ; 304 (5) >> 356.0(0,2) ; 304 (0,2) << ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS
(5)
304(0,5) < M. BALSA, PLYWOOD (2).
42 fila 1050(2) > 6063, F. VIDRIO (0,5) ; 1050(1) = ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO, M. BALSA, PLYWOOD (1)
1050 (5) >> 356.0(0,2).
52 fila 6063 (1) = 356.0, F. VIDRIO, F. CARBONO (1) ; 6063 (0,2) << ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS (5) ; 6063 (0,5) < M. BALSA
(2);
6063 (2) > PLYWOOD (0,5).
69fila:  356.0(1) = ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS (1) ; 356.0(5) >> F. VIDRIO, F. CARBONO (0,2) ; 356.0(2) > M. BALSA, PLYWOOD
(0,5)
72 fila. ABS (1) = PLA, PET, NYLON, RESINAS (1) ; ABS(5) >>F. VIDRIO, F. CARBONO, PLYWOOD (0,2) ; ABS(2) > M. BALSA
(0,5)
7%fila:  PLA(1) =  PET, NYLON, RESINAS (1) ; PLA(5) >> F. VIDRIO, F. CARBONO, PLYWOOD (0,2) ; PLA(2) > M. BALSA
(0,5)
89fila:  PET(1) = NYLON, RESINAS (1) ; PET(5) >> F. VIDRIO, F. CARBONO, PLYWOOD (0,2) ; PET(2) > M. BALSA (0,5)
9: fila: NYLON (1) = RESINAS(1) ; NYLON(5) >> F.VIDRIO, F. CARBONO, PLYWOOD (0,2) ; NYLON (2) > M. BALSA(0,5)
10¢fila:  RESINAS (5) >> F. VIDRIO, F. CARBONO, PLYWOOD (0,2) ; RESINAS(2) > M. BALSA (0,5)
11¢fila: F.VIDRIO(1) = F.CARBONO, PLYWOOD (1) ; F. VIDRIO (0,5) < M. BALSA(2)
12¢fila:  F. CARBONO (0,5) < . M.BALSA(2) ; F.CARBONO(1) = PLYWOOD (1)
139fila: M.BALSA (1) = PLYWOOD (1)
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5.3.1.3. POR CRITERIO DE BAJO COSTO

Andlisis de impacto:

19fila:  A36(5) >> A500, 304, ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (0,2) ;
A36 (2) >> 1050, 6063, 356.0, F. VIDRIO, M. BALSA, PLYWOOD (0,5).
29 fila A500(1) = 304, 6063, 356.0, M. BALSA (1) ; A500 (0,5) < 1050, PLYWOOD (2) ;
A500 (5) >> ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO ; A500(2) > F.VIDRIO (0,5).
39 fila 304 (0,5) << 1050, 6063, 356.0, PLYWOOD (2) ; 304 (1) = F. VIDRIO (1) ;
304 (2) > ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (0,5) ; 304(0,2) < M. BALSA.
49fila: 1050 (0,5) < 6063, M.BALSA(2) ; 1050 (1) = 356, PLYWOOD (1) ; 1050(2) > F.VIDRIO(0,5) ;
1050 (5) >> ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (0,2).
59 fila 6063 (1) =356.0, M. BALSA (1) ; 6063 (5) >> ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (0,2) ; 6063 (2) >F. VIDRIO, PLYWOOD
(0,5)
69 fila: 356.0(2) > ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (0,5) ;. 356.0(1) = F.VIDRIO, M. BALSA, PLYWOOD (1)
79 fila ABS (1) = PLA, PET,F. VIDRIO (1) ; ABS(2) > NYLON, RESINAS, F. CARBONO (0,5) ; ABS(0,5) < M. BALSA, PLYWOOD
(2)
8%fila:  PLA(1) = PET,F.VIDRIO(1) ; PLA(2) > NYLON, RESINAS, F. CARBONO (0,5) ; PLA(0,5) < M. BALSA, PLYWOOD
(2)
99fila:  PET(2) > NYLON, RESINAS, F. CARBONO (0,5) ; PET(1) = F.VIDRIO(1) ; PET(0,5) < M.BALSA, PLYWOOD (2)
10: fila:  NYLON (1) = RESINAS, F. CARBONO (1) ; NYLON (0,5) < F.VIDRIO, M. BALSA, PLYWOOD (2)
11%fila:  RESINAS (0,5) < F.VIDRIO, M. BALSA, PLYWOOD (2) ; RESINAS (0,2) << F.CARBONO (5)
12%fila: F. VIDRIO (2) > F. CARBONO (0,5) E; F. VIDRIO (1) = M.BALSA(1) ; F.VIDRIO (0,5 < PLYWOOD (2)
13%fila: F. CARBONO (0,2) << M. BALSA, PLYWOOD (5)
149 fila: M. BALSA (1) = PLYWOOD (1)
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5.3.1.4. MATRIZ FINAL DE PRIORIZACION DE MATERIALES DE TERCERO Y CUARTO (C Y D) MODELO
CONTRA CRITERIOS BASICOS.

SIGUIENDO LA MISMA LOGICA DE MATRIZ A.5 SE DETERMINAN LOS VALORES DE LOS CASILLEROS
(MULTIPLICACIONES MATRIZA.1 X MATRICES A.46, A.47 Y A.48).

MATRIZ A.49

FACIL APROVISIONAMIENTO FACIL CONFORMADO COSTO BAJO Total Fila
ACERO ESTRUCT A36 platina 3.2% 2.0% 2.1% 7.3%
Acero al carbono A500 tuberia 1.9% 2.1% 1.5% 5.4%
Acero inoxidable AISI 304 plat y tuberia 1.5% 2.5% 0.6% 4.6%
Aluminio 1050 plancha 1.6% 4.4% 1.6% 7.5%
Aluminio 6063 platina 2.2% 2.0% 1.6% 5.9%
Fundicion 356.0 1.7% 4.6% 0.8% 7.2%
ABS 0.8% 7.9% 0.5% 9.2%
PLA (Acido Polilctico) 0.8% 7.9% 0.5% 9.2%
PET (Tereftalato de Polietileno) 0.8% 7.9% 0.5% 9.2%
Nylon (Poliamida) 0.8% 7.9% 0.3% 9.0%
Resinas 0.5% 7.9% 0.2% 8.6%
Fibra de vidrio 1.4% 1.4% 0.6% 3.4%
Fibra de carbono 0.7% 1.5% 0.4% 2.7%
Madera Balsa 1.9% 3.2% 1.0% 6.1%
Plywood 1.8% 2.1% 1.0% 4.9%

Total 21.7% 65.2% 13.0% 100.0%

5.3.2. ENTRE MATERIALES PRESELECCIONADOS POR CRITERIOS TECNICOS TERCERO Y CUARTO
MODELOS

5.3.2.1. POR CRITERIO DE RESISTENCIA

Andlisis de impacto:

19fila:  A36(1) = A500(1) ; A36(0,5) < 304, F VIDRIO(2) ; A36(2) > 10506063, 356.0(0,5) ;
A36(5) >> ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, M. BALSA, PLYWOOD (0,2) ; A36(0,2) << F.CARBONO (5).

29fila:  A500(0,5) < 304, F.VIDRIO(2) ; A500(2) > 1050,6063, 356.0(0,5) ;
A500(5) >> ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, M. BALSA, PLYWOOD (0,2) ; A500(0,2) << F. CARBONO (5).

39fila:  304(2) > 1050, 6063, 356.0 (0,5) ; 304(5) >> ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, M. BALSA, PLYWOOD (0,2)
304(0,5) < F.VIDRIO(2) ; 304(0,2) << F.CARBONO (5).

39fila:  1050(0,5) < 6063(2) ; 1050(1) = 356.0(1) ; 1050(5) > ABS, PLA, PET, RESINAS, M. BALSA, PLYWOOD (0,2) ;
1050(2) > NYLON(0,5) ; 1050(0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5).

49fila: 6063 (2) > 356.0, NYLON (0,5) ; 6063 (5) >> ABS, PLA, PET, RESINAS, M. BALSA, PLYWOOD (0,2) ;
6063 (0,2) << F. VIDRIO, F. CARBONO (5).

59fila:  356.0(5) >> ABS, PLA, PET, RESINAS, M. BALSA (0,2) ; 356.0(2) > NILON, PLYWOOD (0,5) ;
356.0(0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5).

6%fila:  ABS(1) = PLA, PET, M. BALSA, PLYWOOD (1) ; ABS(0,5) < NYLON(2) ; ABS(2) < RESINAS(0,5) ;
ABS(0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5).

79fila:  PLA(1) = PET, M. BALSA, PLYWOOD (1) ; PLA(0,5) < NYLON(2) ; PLA(2) < RESINAS(0,5) ;
PLA(0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5).

89fila:  PET(0,5) < NYLON(2) ; PET(2) < RESINAS(0,5) ; PET(0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5) ;

PET(1) = M. BALSA, PLYWOOD (1).
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9:fila:  NYLON(5) >> RESINAS(0,2) ; NYLON (0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5) ; NYLON (2) > M. BALSA (0,5) ;
NYLON (1) = PLYWOOD (1).

109 fila:  RESINAS (0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5) ; RESINAS(0,5) > M. BALSA, PLYWOOD (2)

119fila: F.VIDRIO (0,2) << F.CARBONO(5) ; F.VIDRIO(5) >> M. BALSA, PLYWOOD (0,2)

129fila: F. CARBONO (5) >> M. BALSA, PLYWOOD (0,2)

139fila. M. BALSA(0,5) < PLYWOOD (2)

MATRIZ A.50
RESISTENCIA NEROESRUCTAR | AeobD | Moot [yipgy | Ao | Fdn| A5 | M| T | Moo | R | Fadeidio | Rvackcatons | eBia | Pood | Tl | Totl Gl
ACEROESTRUCT A3 vy ey 1 05 1 ! RN 5 5 05 0 5 5 82 104
Hoeodl catono 500 e ! 05 ! ! LS 5] § ) 0§ 0 } } 81| I
Ao noicale A 304ttt 1 ! 1 ! T 5 5 5 05 0 5 5 57 1004
Huminio 080lncha 05 05 05 05 TS| 5| S 1 5 0 0 5 5 B4 8%
Auririo SE3T66 e 05 05 05 1 LS | 5| 9 1 5 0 0 5 5 318 §1h
Fmdidon 560 05 0 05 1 05 N 1 5 0 0 5 1 il 1T
1 0 0 0l 0 0 0 1 ! 05 ! 0 0 ! ! §1 1%
PLA i ol 0 0 0 0 0 0] 1 ! 05 ! 0 0 ! ! 81 1%
PET Tt e Polelne) 0 0 0 0 0 L/ T R 05 ! 0 0 ! ! 81 1%
Nifon Polznics 0 0 0 05 05 | 05| 1 |2 1 5 0 0 ] ! 16 00
Resiis 0 [ 0 0 L S 0 0 05 05 83 10
Fla G it 1 ! 1 5 5 S8 | ) 5 5 5 0 5 5 512 ks
Fa decatoro ] § ] § § S [S]d S § ) ) f 36
et Bl 0 0 0 0 ot 0 0 03 1! 1Th
oot 0 0 0 0 0 6| ) [ ! ! ! 0 0 ! 5 L
Tota ol 19 128 109 0 B | U [ B [ S| kS| M| % 85 2 0 42 58 | 1k

5.3.2.2. POR CRITERIO DE DENSIDAD

Andlisis de impacto:

19fila:  A36(1) = A500, 304 (1) ; A36 (0,5) <1050, 6063, 356.0, F. VIDRIO (2) ;
A36(0,2) << ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO, M. BALSA, PLYWOOD (5).
29fila:  A500(1)= 304 (1) ; A500(0,5) < 1050, 6063, 356,0, F. VIDRIO (2) ;
A500 (0,2) << ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO, M. BALSA, PLYWOOD (5)
39fila: 304 (0,2) << 1050, 6063, 356.0, ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. VIDRIO, F. CARBONO, M. BALSA, PLYWOOD (5)
;15:-’) jla: 1050 (1) = 6063, 356.0 (1) ; 1050 (0,5) < ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (2) ; 1050 (0,2) << M. BALSA, PLYWOOD
59fila: 6063 (1) = 356.0, F. VIDRIO (1) ; 6063(0,5) < ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (2) ;
6063 (0,2) << M. BALSA, PLYWOOD (5).
?5:_’) jla:  356.0(0,5) < ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (2) ; 356.0(1) = F. VIDRIO (1) ; 356.0(0,2) << M. BALSA, PLYWOOD
79fila:  ABS(1) = PLA, PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (1) ; ABS(2) > F.VIDRIO(0,5) ; ABS(0,2) << M.BALSA(5) ;
ABS (0,5) < PLYWOOD (2).
89fila:  PLA(1) = PET, NYLON, RESINAS, F. CARBONO (1) ; PLA(2) > F.VIDRIO(0,5) ; PLA(0,2) << M.BALSA(5) ;
PLA(0,5) < PLYWOOD (2).
9¢fila:  PET(1) = NYLON, RESINAS, F. CARBONO (1) ; PET(2) > F.VIDRIO(0,5) ; PET(0,2) << M.BALSA(5) ;
PET(0,5) < PLYWOOD (2).
0 NYLON (1) = RESINAS, F. CARBONO (1) ; NYLON(2) > F.VIDRIO (0,5 ; NYLON(0,2) << M.BALSA(5) ;

NYLON (0,5) < PLYWOOD (2).
RESINAS (2) > F. VIDRIO (0,5) ; RESINAS (1) = F. CARBONO (1) ; RESINAS (0,2) << M. BALSA (5) ; RESINAS (0,5) < PLYWOOD

[N ) ~
ARSI
Q Q -

F. VIDRIO (0,5) < F.CARBONO (2) ; F. VIDRIO (0,2) << M. BALSA, PLYWOOD (5)

13%fila: F. CARBONO (0,2) << M.BALSA(5) ; F. CARBONO (0,5) < PLYWOOD (2)
142 fila: M. BALSA(2) > PLYWOOD (0,5)

MATRIZA.51
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5.3.2.3. POR CRITERIO DE FATIGA

Andlisis de impacto:

1%fila:  A36(0,5) < 304(2) ; A36(1) = 6063, A500(1) ; A36(2) > 1050,356.0, NYLON (0,5) ;
A36(5) >> ABS, PLA, PET, RESINAS, M. BALSA, PLYWOOD (0,2) ; A36(0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5).

2¢fila:  A500(0,5) < 304,6063(2) ; A500(2) > 1050,356.0, NYLON (0,5) ; A500(0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5)
A500(5) >> ABS, PLA, PET, RESINAS, M. BALSA, PLYWOOD (0,2).

39fila:  304(2) > 1050, 6063, 356.0, ABS, PLA, PET, NYLON, M. BALSA (0,5) ;= 304(5) >> RESINAS, PLYWOOD (0,2) ;
304(0,5) < F.VIDRIO(2) ; 304(0,2) << F.CARBONO (5).

4¢fila: 1050 (1) = 6063, NYLON (1) ; 1050 (2) = 356.0, PLYWOOD (0,5) ~ ; 1050 (5) >> ABS, PLA, PET, RESINAS, M. BALSA (0,5)
1050(0,2) << F. VIDRIO, F. CARBONO (5).

59fila: 6063 (2) > 356.0, NYLON, PLYWOOD (0,5) ; 6063 (5) >> ABS, PLA, PET, RESINAS, M. BALSA (0,2) ;
6063 (0,2) << F. VIDRIO, F. CARBONO (5).

6%fila:  356.0(5) >> ABS,PLA, PET, RESINAS (0,2) ; 356.0(1) = NYLON, PLYWOOD (1) ;
356.0(0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5) ; 356.0(2) > M.BALSA(0,5).

79fila:  ABS(1) = PLA, PET, M.BALSA(1) ; ABS(0,2) << NYLON, E. VIDRIO, F. CARBONO (5) ; ABS(2) > RESINAS (0,5)
ABS (0,5) > PLYWOOD (2).

89fila:  PLA(1) = PET,M.BALSA(1) ; PLA(1/5=0,2) << NYLON, F. VIDRIO, F. CARBONO (5) ; PLA(2) > RESINAS(0,5) ;
PLA(0,5) < PLYWOOD (2).

?29) jla:  PET(0,2) << NYLON, F. VIDRIO, F. CARBONO (5) ; PET(2) > RESINAS (0,5) ; PET(1) = M.BALSA(1) ; PET(0,5) < PLYWOOD

10: fila:  NYLON (5) >> RESINAS, M. BALSA (0,2) ; NYLON (0,2) << F. VIDRIO, F. CARBONO (5) ; NYLON(2) > PLYWOOD (0,5)

119fila: RESINAS (0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO (5)  ;  RESINAS(0,5) < M. BALSA, PLYWOOD (2)

129fila: F. VIDRIO (0,5) < F.CARBONO(2) ; F.VIDRIO(5) >> M.BALSA, PLYWOOD (0,2)

13¢fila: F. CARBONO (5) >> M. BALSA, PLYWOOD (0,2)

142 fila: M. BALSA (0,5) < PLYWOOD (2)
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MATRIZ A.52
ACEROESTRUCTAS6 | AceoASOD | Aoero ot 304 [y 1050 | MuminioB063 | Funiciin | A5 | LA | PET | Mylon | Resas | Flradevido | Fvedecarbono | MederaBesa | Phwood | Totlla | Totdl Gotel %
Wuninio 050
ACERD ESTRUCT A3 platnay e ! 05 1 1 1| S [ 5] ! 5 0 0 5 5 39 §7%
el carbono ASODtuberta 1 05 1 05 NN ! 5 0 0 5 5 34 §5%
Aceroinoidale AT 30 ety tuber 1 1 1 1 11| ! 5 05 0 1 5 ki 18
Huminio 1050 e 05 0 05 1 P I I T 1 5 0 0 5 ! 39 i)
Huino 6063 68 plta 1 1 05 1 1S | 5] S ) 5 0 0 5 ) 39 8%
Fundein 3560 05 0 05 05 05 O I 1 5 0 0 1 1 %6 66
85 0 0 05 0 0|0 L]l 0 ) 0 0 ! 05 76 1%
P i ol 0 0 05 0 0|t ! 0 ! 0 0 ! 05 78 1%
PET Tt ce Poletler) 0 0 05 0 (/2 A I 0 ! 0 0 ! 05 18 1%
Hon Polarice) 05 05 05 1 05 1 5|9 § 5 02 0 § 1 i 18
Renes 0 0 0 0 0| 0|05 05| 05| 0 0 0 05 05 43 14
Fitra evidio 5 5 1 5 5 5 5 5 5 5 5 05 5 5 519 U3
Flya decartono 5 5 5 5 5 NN 5 5 1 5 5 il 184
Matera el 0 0 05 0 0w pn ]t 0 ) 0 0 05 I} 18
Pood 0 0 0 05 05 L] 05 ) 0 0 1 39 3
Totel Colmra 17 174 4 ] ] By | 45 | o5 05 | U % 19 i U3 U5 n3 1000%

5.2.2.4. POR CRITERIO DE RESISTENCIA AL IMPACTO

Andlisis de impacto:

1%fila:  A36(0,5) < 304, F.VIDRIO(2) ; A36(1) = NYLON,A500(1) ; A36(2) > 1050, 6063, ABS, PET, PLYWOOD (0,5) ;
A36(5) >> 356.0, PLA, RESINAS, M. BALSA (0,2) ; A36(0,2) << F.CARBONO (5).

2¢fila:  A500(0,2) << 304, F. CARBONO(5) ; A500(2) > 1050, 6063, ABS, PET, PLYWOOD (0,5) ;
A500(5) >> 356.0, PLA, RESINAS, M. BALSA (0,2) ; A500(0,5) < F.VIDRIO (2).

39fila: 304 (5) >> 1050, 6063, 356.0, ABS, PLA, PET, NYLON, RESINAS, M. BALSA, PLYWOOD (0,2) ; 304(1) = F.VIDRIO(1) ;
304(0,2) << F.CARBONO (5).

49fila: 1050 (1) = 6063, NYLON (1) ; 1050(2) > 356.0, ABS, PLA, PET, PLYWOOD (0,5) ; 1050(5) >> RESINAS, M. BALSA (0,2) ;
1050(0,2) << F. VIDRIO, F. CARBONO (5).

59fila: 6063 (5) >> 356.0, RESINAS (0,2) ; 6063 (1) = ABS, PET, PLYWOOD (1) ; 6063(2) > PLA, M.BALSA(0,5) ;
6063 (0,5) < NYLON, F. VIDRIO (2) ; 6063(0,2) << F.CARBONO (5).

6¢fila:  356.0(0,5) < ABS, PET, F. VIDRIO, PLYWOOD (2) ; 356.0(1) = PLA, M. BALSA (1) ; 356.0(0,2) << NYLON, F. CARBONO (5);
356.0(2) > RESINAS(0,5).

79fila:  ABS(2) > PLA, M.BALSA(0,5) ; ABS(1) = PET, PLYWOOD (1) ; ABS(0,5) < NYLON,F. VIDRIO(2) ;
ABS(5) >> RESINAS(0,2) ; ABS(0,2) << F.CARBONO (5).

89fila:  PLA(0,5) < PET,F. VIDRIO, PLYWOOD (2) ; PLA(0,2) << NYLON, F. CARBONO (5) ; PLA(2) > RESINAS(0,5) ;
PLA(1) = M.BALSA(1).

99fila:  PET(0,5) < NYLON,F.VIDRIO(2) ; PET(5) >> RESINAS(0,2) ; PET(0,2) << F.CARBONO (5) ;
PET(2) > M.BALSA(1/2=0,5) ; PET(1) = PLYWOOD (1).

10:fila:  NYLON (5) >> RESINAS, M. BALSA (0,2) ; NYLON (1) = F.VIDRIO, PLYWOOD (1) ; NYLON (0,2) << F.CARBONO (5)

119fila:  RESINAS (0,2) << F.VIDRIO, F. CARBONO(5)  ;  RESINAS(0,5) < M. BALSA, PLYWOOD (2)

129fila:  F.VIDRIO (0,2) << F.CARBONO(5) ; F.VIDRIO(5) >> M. BALSA, PLYWOOD (0,2)

139fila: F. CARBONO (5) >> M. BALSA, PLYWOOD (0,2)

149 fila: M. BALSA (0,5) < PLYWOOD (2)
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MATRIZ A.53

RESISTENCIA AL IMPACTO | ACEROESTRUCTA% | AcerodSDD | Aceoinoutbe30d |y isg | Aumino6063 | Fndiin | 485 | PUA | DT | Njon | Resies | Flradeviio | Fvadecatono | MaderaBae | Phwood | TotolFla | Total Gobelh
ACERO ESTRUCT A36 platina y tuberia 1 05 1 1 5 1 5 1 1 5 05 02 5 1 B2 9.0%
Aeero el carbono ASQDtubera 1 02 1 ] 5 1 5 1 1 5 05 02 5 1 39 8%
Acero noxidable AIS 304 patytubera 1 5 5 § § 5 5 5 5 5 1 02 5 5 5.2 157
Aluminio 1050 plancha 05 05 02 1 1 1 1 1 1 5 02 02 5 1 L) 6.4
Aluminio 6063 T68 ltina 05 05 02 1 5 1 1 1 05 5 05 02 1 1 04 5.5%
Fundicon 356.0 02 05 02 05 02 05 1 05 02 1 05 02 1 05 8 1%
S 05 05 02 05 1 1 1 1 05 5 05 02 1 1 169 4%
PU\[ALMD Pollctico] 02 02 02 05 05 1 05 05 02 1 05 02 1 05 8 1%
PET (Tereftlato de Poietieno) 05 05 02 05 1 1 1 1 05 5 05 02 1 1 169 A%
Nylon Poliamide) 1 1 02 1 1 § 1 5 1 5 1 02 5 1 34 §5%
Resinas 02 0 0 0 0 05 0 05 02 02 02 02 05 05 4 1%
Fira de vidrio 1 1 1 5 1 1 1 1 1 1 5 02 5 5 312 84
Fira de carbono 5 5 5 5 5 5 5 5 5 5 5 5 5 5 £ 175%
Madera Baka 02 0 02 02 05 1 05 1 05 02 1 0 0 05 69 1%
Piood 05 0 0 05 | /N AR T S U R R A 0 0 2 wo|
Total Columna 13 17§ 87 B9 B4 05 | W1 | N5 W 173 58 13 18 55 i) 37 1000%

5.3.3. CONTRA CRITERIOS TECNICOS
5.3.3.1. PARA ESCENARIO ESTRUCTURAL

SIGUIENDO LA MISMA LOGICA DE MATRIZ A.5 SE DETERMINAN LOS VALORES DE LOS CASILLEROS
(MULTIPLICACIONES MATRIZ A.22 X MATRICES A.50, A.51, A.52 Y A.53).

MATRIZ A.54
RESISTENCIA MECANICA BAJA DENSIDAD RESISTENCIA A LA FATIGA RESISTENCIA AL IMPACTO Total Fila
ACERO ESTRUCT A36 platina y tuberia 5.6% 0.2% 2.0% 1.3% 9.1%
Acero al carbono A500 tuberia 5.6% 0.2% 2.0% 1.3% 9.1%
Acero inoxidable AlSI 304 plat y tuberia 5.9% 0.1% 1.6% 2.4% 10.0%
Aluminio 1050 plancha 4.6% 0.4% 1.7% 1.0% 7.7%
Aluminio 6063 T66 platina 4.9% 0.4% 1.9% 0.8% 8.0%
Fundicion 356.0 4.2% 0.4% 1.4% 0.3% 6.3%
ABS 1.0% 0.8% 0.4% 0.7% 2.9%
PLA (Acido Polilactico) 1.0% 0.8% 0.4% 0.3% 2.6%
PET (Tereftalato de Polietileno) 1.0% 0.8% 0.4% 0.7% 2.9%
Nylon (Poliamida) 2.1% 0.8% 1.6% 1.3% 5.9%
Resinas 0.6% 0.8% 0.2% 0.2% 1.8%
Fibra de vidrio 6.6% 0.4% 3.0% 1.3% 11.3%
Fibra de carbono 8.4% 0.8% 3.2% 2.6% 15.1%
Madera Balsa 0.9% 1.8% 0.4% 0.3% 3.4%
Plywood 1.3% 1.3% 0.7% 0.6% 3.9%
Total Columna 53.9% 10.2% 21.0% 15.0% 100.0%

5.3.4. MATRIZ FINAL DE PRIORIZACION DE MATERIALES PARA ESTRUCTURA DE TERCERO Y CUARTO
MODELOS (C Y D)

PARA OBTENER ESTA MATRIZ SE PONDERAN LOS RESULTADOS DE LAS COLUMNAS TOTALES DE LAS MATRICES
DE PRIORIZACION BASICA Y PRIORIZACION TECNICA (MULTIPLICACIONES ENTRE MATRIZ A.54 X MATRIZ A.49).
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MATRIZ A.55
CRITERO TECNICO CRITERIO BASICO TOTAL %
ACERO ESTRUCT A36 platina y tuberia 9.1% 7.3% 0.007 11.5%
Acero al carbono A500 tuberia 9.1% 5.4% 0.005 8.5%
Acero inoxidable AlSI 304 plat y tuberia 10.0% 4.6% 0.005 8.0%
Aluminio 1050 plancha 7.7% 7.5% 0.006 10.1%
Aluminio 6063 T66 platina 8.0% 5.9% 0.005 8.2%
Fundicién 356.0 6.3% 7.2% 0.004 7.8%
ABS 2.9% 9.2% 0.003 4.7%
PLA (Acido Polilactico) 2.6% 9.2% 0.002 4.1%
PET (Tereftalato de Polietileno) 2.9% 9.2% 0.003 4.7%
Nylon (Poliamida) 5.9% 9.0% 0.005 9.1%
Resinas 1.8% 8.6% 0.002 2.6%
Fibra de vidrio 11.3% 3.4% 0.004 6.7%
Fibra de carbono 15.1% 2.7% 0.004 7.0%
Madera Balsa 3.4% 6.1% 0.002 3.6%
Plywood 3.9% 4.9% 0.002 3.3%
Total Columna 100.0% 100.0% 5.8% 100.0%
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1888 aad

PLACA O PLANCHA DE ALUMINIO

Curva traccién de muestra 2 plancha de aluminio.
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Apéndice B. Curvas de traccion.
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PLATINA DE ALUMINIO COMERCIAL

MUESTRA 1

4
Cukl;‘\z%;;adcién de muestra 1 platina de aluminio
jé I8 i

MUESTRA 2

%L
Curva traccién de muestra 2 platina de aluminio comercial.
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FUNDICION DE ALUMINIO LOCAL (50% perfil — 50% culatas de motor)
Kg

513

428

MUESTRA 1

%L

Curva_ﬁ‘é’ecién de muestra 1 fundicion de aIuminio'Ioéé_I 50%-50%.
Kg
515

450

MUESTRA 2

%L
Curva traccion de muestra 2 fundicidon de aluminio local 50%-50%.
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FUNDICION DE ALUMINIO LOCAL (65% perfil — 35% culatas de motor)
Kg

¥
565 -
o [ S =
466 = : “n
Ty
)
l_l ~ .
MUESTRA 1
1 ¥
sl Seribe o et
ook hexflunor 1
|

%L

Curva tr*'ax:cic'in_.de muestra 1 fundicién de aluminio local 65%-35%.

Keg

543HETE =

484~

MUESTRA 2

T

%L
Curva traccion de muestra 2 fundicidon de aluminio local 65%-35%.
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Apéndice C. Calculos para el tunel.

COMPROBACION DEL NUMERO DE MATCH:

- Célculo del nimero de Match = M = Velocidad objeto/Velocidad sonido
M =33,33/300=0,11 ............ - < 0,7, es decir se corrobora que el tinel debe ser SUBSONICO.

<0,3, es decir, PRACTICAMENTE INCOMPRESIBLE, p CONSTANTE.

ANALISIS DE SECCIONES:

Se parte de la seccion de pruebas, ya que se necesitan los datos de velocidad justo en dicha zona para disefar el
resto de secciones.

CAMARA DE PRUEBA

- Suficientemente larga para que perturbaciones sean amortiguadas antes de llegar al modelo.
- Suficientemente ancha y alta para que objetos tengan suficiente flujo.
- No exagerar para evitar separaciones de capa limite antes de llegar a difusor y por ende originar
pérdidas.
- Velocidad, V2: 33,33 m/s
- Dimensiones:
o lLargoL:0,6m
o Alto:0,5m
o Ancho:0,5m
o AreaA2:0,25m2
o Rugosidad de material €: 1,5 x 10°®
- Perimetro mojado seccion cuadrada:

PM= 4*L = 4*0,5= 2,0 m2
- Didmetro hidraulico Dh:
Dh=4*A/PM = 4*0,25/2,0= 0,5m
- Calculo del Numero de Reynolds Re:
Re =V2*Dh*p / u
Re = 33,33 *0,5*% 1,22 /1,794 x 10°=1,14 x 10°

- Caudal necesario Q:
Q=V2*A
Q=33,33*0,25 = 8,33 m3/s 6 17 657,33 cfm

- Pérdidas hcp:
hep=f *(L"*V22) / Dh*2*g
El factor f por iteracion resulta 0,01147
Les0,6 m
hcp=1,95m con F:S=1,1 por accesorios hcp=0,86 m

DIRECCIONADOR DE FLUJO CON PANALES HEXAGONALES
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- Para estabilizar las variaciones longitudinales del flujo de aire de ingreso.
- Asumiendo dimensiones a la entrada:

o lLargoL:0,1m

o Ancho:1,0m

o Alto:1,0m

o AreaAl:1,0m2

- Velocidad a la entrada al direccionador:
V1=A2*V2/A1=0,25*33,33/1,0= 8,33 m/s

- Pérdidas hd:
hd= kd*V12/2*g
El factor Kd depende de la geometria de la seccién de los conductos.
Para seccion hexagonal Kd=0,2
hd=0,2*8,332/2*9.8 hd=0,71 m

CONTRACCION

- Incrementa la velocidad del flujo de aire que ingresa a la cdmara de pruebas.
- Asumiendo dimensiones a la entrada:

o largoL:1m

o Ancho:1,0m

o Alto:1,0m

o AreaAl:1,0m2
- Velocidad a la entrada de la contraccion =~ V1=8,33 m/s

Presion a la salida de la contraccién P2:
P1+(1/2) * p*V12=P2 + (1/2) * p*V22
100950 + (1/2) *1,22x10°*8,332=P2 + (1/2) * 1,22x107°*33.332
P2 =100 313,54 Pa

Pérdidas hc:

he= kc*V12/2*g
El factor Kc se determina de tabla partiendo de angulo de contraccion ©
© = arc tan (R1-R2/L) = 10,12°
Kc=0,161
hc=0,161%8,33%2/2*9.8 (con F.S.=1,2) hc=10,94 m

TABLA 8.5. Coeficiente de pérdida por reduccién gradual de dngulo 6, segiin Kisicliev

0 42 T 10 1P 20 5 0 3B M 4 o T8

K 0060 | S
0005 @16 016 018 020 022 024 025 028 030 032 034 035

DIFUSOR

- Disminuye la velocidad del flujo de aire que sale de la camara de pruebas.
- Asumiendo dimensiones de salida:

o LargoL:1,9m

o Ancho: 0,87 m

o Alto: 0,87 m



182

o Area A3:0,7569 m2

- Velocidad a la salida del difusor.
V3=A2*V2/A3=0,25*33,33/0,7569= 11,01 m/s

- Presidn a la salida del difusor P3:
P3 +(1/2) * p*V32="P2 + (1/2) * p*V2?
P3 +(1/2) *1,22x10°*11,01%2= 100313,54 + (1/2) * 1,22x10°*33.332
P3 =100919,85 Pa

- Pérdidas hd:
hd= kd*V32/2*g
El factor Kd se determina de grafico partiendo de dngulo de apertura ©
© = arc tan (R3-R2/L) = 5,56°
KL=0,28
hd=0,28*33,332/2*9.8 (con F.S5.=1,2) hc=2,08 m

L3 i i E
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10}l———m—— ' ——————— l — — — — O/ ——— =

| ! |
o.s r : e

K
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0.z i ‘
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(o) 1 ] | L] ] i L i ! 1 L i !

SELECCION DE EXTRACTOR

CALCULO DE PRESION ESTATICA:

Este parametro servird para la selecciéon del extractor adecuado que pueda compensar las pérdidas totales
dentro del tunel y obtener la velocidad deseada en la cdmara de pruebas.

P est. = Pérdidas totales * densidad * 9,81 = (0,86 + 0,71 + 10,94 + 2,08) *1,222*9,81

P est.=174,81 Pa 6 17,83 mmca

POTENCIA EJE MOTOR APROX.:

Pot. = (P est. * caudal Q * F.S.)/(n ext.* n variador)
Pot = (174,81*8,33*1,2) / (0,58*0,7)

Pot = 4 305,71 Watts 6 5,77 HP

EXTRACTOR CALCULADO:

Teniendo en cuenta el caudal de 17 657,33 CFM, presion estatica 17,83 mmca, la potencia del eje del motor,
preferentemente mayor a 5,77 HP.

EXTRACTOR SELECCIONADO:

Efectuadas las consultas y comparaciones con diversos proveedores y el espacio disponible en el tunel, se
selecciond el siguiente ventilador:
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Extractor axial de marca Systemair, Modelo WPA 710, 18000 CFM, 17-18 mmca, 7,5 KW, 220V/380V-trifdsico,

60 Hz.

FACTOR F POR ITERACION PARA PERDIDAS EN SECCION DE PRUEBA

DATOS caleulo
visccinem diaminterDi rugosidadE longitl  VelocidadV  [reynolds  friccion inicio friccion final (1/logjcuadr  E/Dif3.7  2.51/rey*raiz friccio logaritmo  perdidah
1.79E-05 0.5 L50E-06  6.00E-01 33| L14EH06 0.02 0.0109235 8.10811E-07 L56337E-05 9.36795916 133915732
0.010923489 0.0115210 8.10811E-07 211541E-05 9.31653925  0.742337
0.011521016 0.0114661 8.10811E-07 2.03983E-05 9.33880381 0.78294363
0.011466147 0.0114710 8.10811E-07 2.06475E-05 9.33680897 0.77921487,
0.011471047 0.0114706 8.10811E-07 2.06431E-05 9.33698752 0.77954787,
0.011470608 0.0114706 8.10811E-07 2.06435E-05 9.33697154 0.77951805)
0.011470647 0.0114706 8.10811E-07 2.06434E-05 9.33697297 0.77952072
CACULO DE PARAMETROS DE TUNEL
DATOS GENERALES CAMARA DE PR. y SUPLEM. 2) DIRECCIONADOR DE FLUIO
mEm s Cl hmih ms mn m
P. densitiad [Kgim3l 1 125 V2 weinciced 120 3 Max, largo 100 &1
P1, presion atm Ing Contrace. [Pal s FRESAN ING. A CONTRACOON mm m PERDIAS
K, toef 14 altura 00 5 D tebizs Kd Fanal de abejas
], Visco mics (s 1| 1 78E05 anchi 00 ] hd, im| 071 F Seguridad {acresar ) 1
M. nirmero de mach 041 <03 |subisan | incompresibis, Pobe, | [lzogn 500 o6 DIFUSOR |3}
Dh, digm Hidraulics 500 0.5 mml m2
CONTRACCION (1) 2 na 730800 53
mm? m: A2 ires constanie 250000 025 [Ar, rel &eas 303 A3/a2
AL arex en In entrada 1000000 1 Re, W Reyne'ds 1146406 turbulento (» 4£43) Kmh m's
Ar,rel. dreas 100 AL m3fs mafh cfm V3, velocidad salida 3964 o VESAINV[43
mm ™ Q, el LEE] WOON00 | ATET. 33 m m
alurs 1000 1 1M, flujo masico [kgfs) 1021 altwra 40 DET
ancha 1000 1 PERDDAS ancho & 0E7
51 CAMBLA, LAMALA B _ I CAMEIA, MBI
lazn 400 14 s E, rugosided {m) 150606 laren 1500 i3 l
Dh, diam. Hidraulica 1000 1 f factiricoion [ Dh, diam. Hidréufico &0 0E7
Emfh mjs hep, ) 086 FSepuracces.) 11 PERDIDAS
V1, velarided entrada 3000 333 =02 (A Prie PRESION ESTATICA [PE) e aailn
CALCULO DF PRESKIN P2 T, pérdicas ot. (m) l-l.‘ia| 8, dngulo cherturs 110 5% ENTREGS Y75
P2, presicn salida |Pai 10031359 PRESION ING. A CAM. PRUESAS fa mmca pulprz KL, de zrafico con & .23 51 CAMBIA 8, CAMBIA KL
PERDIDAS PE, preshin estitia 17481 17.83 070180455 hL, im| 208 Fiegurmaliayacces.| 12
radian grados PRESION DINAMICA {PD) CALCULO DF PRESION P3
8, dngulo reduccidn DATET | W12 Fa mmea P3, presicnsaiida |Pa| | 100,31985 PRESION SALEM AL EXTERIOR
De table 5.5 K o1el | S| CAMEIN B, CAMBIA Ke PO, presian dindmica 3015 207 P3-PL PRESION TOTAL
he, (| 1054 Foegurimallayacces.) 12 LOWGITUD EXTRACT [m| 0.15 Fa mmea
LONGITUD TOTAL |m} 415 | PT, peesicn tofs 10855 1075 PE+PD

TABLA 85, Costiciaste d pérdida por reduccién gradical de dngalo 6, segin Kisteiev

P42 7 IF IF ¥ F I WL KT R

K Deed !
W05 O 006 0I5 O30 02 OM 025 026 030 032 034 03
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Apéndice D. Detalle de cargas sobre la aeronave.

SUB SISTEMA DE TRABAJO O PROPULSION

AIRFRAME
Fuselaje
. SUB TOTAL TOTAL
POSICION | CANT. [COMPONENTE
MASA (g) | MASA (g)
LARGUERO
731.9
FUSELAJE11Y2
LARGUERO
557.9
FUSELAE22Y3 ) SUB TOTAL TOTAL
ANILLO DE POSICION CANT. |COMPONENTE
FUSELAJE 1565.5 MASA (g) | MASA (g)
NYLON
1 FUSELAJE 1 1146.9
ESTRUCTURA ANILLO DE 8678.7
FUSELAJE ¥R 1 FUSELAJE 2 1306.8
NYLON INTERNO
1 FUSELAJE 3 4085.5
ANILLO COBERTURA 10053.3
FUSELAJE sl2eg 1 FUSELAJE 4 15315
PRINCIPAL1Y 2
1742.3
A i 1 FUSELAJE 5
FUSELAJE41Y2 ; 1 FUSELAJE 6 240.4
Configuracion alar
. SUB TOTAL TOTAL SUB TOTAL TOTAL
POSICION | CANT. COMPONENTE POSICION| CANT. COMPONENTE
MASA (g) | MASA (g) MASA (g) | MASA (g)
2 LARGUERO PRINCIPAL 8851.1 1 TAPA FUSELAJE 3 1 281.9
WING RIB NYLON 1 AL
12 1413.4
12 NACELLE SUPPORT
2 414.3
. WING RIB NYLON B COVER1Y2
SURF CONT 1 AL6 ) COBERTURA TIPO 3-3 712
2 WING RIB3Y 4 5622 1Y2 i
i 5 COBERTURATIPO2-3 [
WING RIB NYLON 1vY2 -
4 SURF CONT ALT 1 ALS5 389.5
2 COBERTURA21Y2 208.3
(SIN 3)
WING RIB NYLON ) COBERTURA TIPO 3-1 030
18 comilish:ggTNg 1AL 4639 1Y2 :
18 5 COBERTURATIPO2-1[
ESTRUCTURA ENGINE SUPPORT 1 AL 22205.8 | |coBERTURA 1Y2 4018.2
4 4 37319 5 ALERON COBERTURA |
ENGINE FIREWALLTY | 1v2
2 5 : ,5 COBERTURA TIPO 3-4 284
WING RIB NYLON 1Y2 )
8 SURF FLAP CONT 1 AL 790.2 COBERTURA TIPO 2-4
2 213.3
8 1Y2
2 REFUERZO 1 AL 4 4693 2 COBERTURA 4 1Y 2 82.5
TRAILING EDGE FIJO 1 2321
1 1v2 : 5 COBERTURA TIPO 3-2 88.0
TRAILING EDGE FUJO 2 1Y2 ’
2 1165.1
1v2 5 COBERTURA TIPO 2-2 006
2 TRAILING EDGE 1Y 2 1521.7 2Y3 ’
2 TRAILING 5255 FLAP1] 4308 2 COBERTURA33Y4 257.4
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Empenaje de cola

3 SUB TOTAL TOTAL
POSICION | CANT. COMPONENTE
MASA (g) | MASA (g)
ESTRUCTURA 1 LARGUERO ESTABILIZADOR 4355
HORIZONTAL
1 ESTABILIZADOR HORIZONTAL 715.8 2034.3
COBERTURA
1 ESTABILIZADOR VERTICAL 883.0

TREN DE ATERRIZAIJE

SUB TOTAL TOTAL
CANT. [COMPONENTE

MASA (g) | MASA (g)

6 RUEDAS 1458.0

3958.0
1 SOPORTE 2500.0

SUB SISTEMA DE TRABAJO O PROPULSION

SUB TOTAL TOTAL
CANT. |COMPONENTE

MASA (g) | MASA (g)

2 MOTOR 9000.0
2 HELICE 400.0 10000.0
2 SPINNER 600.0

SUB SISTEMA DE ENERGIZACION

SUB TOTAL TOTAL
CANT. |COMPONENTE

MASA (g) | MASA (g)

8 BATERIAS 2400.0 2400.0
SUB SISTEMA DE CONTROL
SUB TOTAL TOTAL
CANT. COMPONENTE
MASA (g) | MASA (g)
1 MODULO DE DESCENSO 50.0
1 UNIDAD DE CONTROL 30.0
1 [SISTEMA DE VIDEO ANALOGICO|  50.0 1490.0
7 ACTUADORES TIPO 1 560.0
5 ACTUADORES TIPO 2 800.0
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SUB SISTEMA DE CAPTURA/CARGA

TOTAL TOTAL
CANT. COMPONENTE
MASA (g) | MASA (g)
1 CAMARA VUELO 300.0
1 CAMARA VIGILANCIA 300.0
2 TANQUE COMB GRANDE 480.0
2 TANQUE COMB MEDIANO 372.0 12803.6
2 TANQUE COMB EMERGENCIA 82.0
1 COMBUSTIBLE (6L+3L+0.22L=9,22L)|  6269.6
1 CARGA UTIL 5000.0










189

PARA ALUMINIO 1050

Anexo A. Especificaciones para la caracterizacion de materiales.

4050- (ALUMINIO PURO 99,5%)

COMPOSICION QUIMICA
% | S Fe Cu | Mn Mg Cr In Ti | Ovossimentcs] Al
Minimo
Méximo| 0,25 040 005 [ 005 0,05 007 | 005| 003 | 995

Caracteristicas a la traccidn Dureza
Resistencia
Nimm®

F 32<e<150 65 | 20 20
0-H111  [035<e<12 6595 | 2 42 50 60 A 20
H14 035<ex<1? 100-140 105 10 70 70 35 36
H24 035<e<h 100-140 | 105 10 70 70 35 36

H16 035<e<32 | 120160 120 | 7 39

H26  |035<e<32 | 120160 | 120 | 7 39
H18 03h<e<d? 150 | 140 | ] 100 85 43 44

PROPlEDADES FiSlCAS TlPlCAS ( a temperatura ambiente de 20°C)

Coefcierte d Resisthidad
Moculo listeo | Peso especiico | Inlervalo de Conductvidad Conductividad electica
Niwr? gen' D' | Bcnneal s Win g | SHerkaa2C. %UCS | Polencalde disoucién V
110K yaem
69,000 270 646657 | 5 | 28 29 59,5 0,84

Fuente: https://www.alacermas.com/img/galeria/files/aluminio/chapa_1050_aluminio.pdf
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PARA ALUMINIO 6063 T66

Tabla 42 — Alloy EN AW-5063 [Al Mg, 75i]

BS EN 755-2:2008
EN 755-2:2008 (E)

Extrudad rodar

Dimensions R Ruo2 A Asomm HBW
Teannpar mrm MPa MPa o o Typical
oa 5B min. | max. | min | max min. min. valua
O, Hi11 < 200 = 200 - 130 - - 1B 18 25
T4 = 150 = 160 130 - 65 - 14 12 50
150 « D <200 150« & <200 | 120 - 65 - 12 - 50
TS = 200 = 200 175 - 130 - B [ 65
T < 150 <150 215 - 170 - 10 8 75
150 < D <200 150 « 8§ <200 | 1495 - 160 - 10 - 75
TEE © < 200 = 200 245 - 200 - 10 & &0
Extrudad tube
Wall thickness Em Rpo.z A Wit HEW
Tempar i MPa MPa % % Typical
L1y min. | max. | min. | max mif. miln. value
O, Hi11 <25 - 130 - - 1B 16 25
T4° <10 130 - 65 - 14 12 5O
10 <r<25 120 - 65 - 12 10 50
TS =25 175 - 130 - B & 65
T © <25 215 | - | 1m0 | - 10 8 75
TEE © <25 245 - 200 - 10 8 80
Extrudaed proflle *
Wall thickness Bn Ao,z A I HEW
Tempar Iy MFPa MPa % o Typical
frurm min. | max. | min. | max min. min_ valua
T4 < 25 130 - 65 - 14 12 50
s <3 175 - 130 - B <3 65
3125 160 - 110 - T 5 65
T6® <10 215 - 170 - B [ 75
10 <src 25 195 - 160 - B 53 75
Thd4 =7 <15 180 | - 120 - 12 10 65
TEE © <10 245 - 200 - B 6 B0
W <es25 225 - 180 - B 6 80

2 = Diarneber for round bar.
b 5= Widih acroas flats For square and hexagonal bar, thickness for reclangulas bar.

‘|t Properties may be obilained by preas quenching.

(Y Bending qualty.

® W aprafile cross sechon is compried of difisnent thickness which fall in mone than one et of speciled rechanical property
values, the kwwes! specified value shall be considensd as valid for the whole profile cross. section.

Fuente: Estandar BS EN 755-2.:2008.
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PARA ASTM 36

Tees
CALIDAD: ASTM A36

DENOMINACION:
TAdG

DESCRIPCION:
Producto de acern laminado en caliente de seccifn en forma de T.

Us0s:
En la fabricacion de estructuras metdlicas para la construccén civil,
torres de transmisidn, tijerales, carpinteria metilica, etc.

HORMAS TECHICAS:

« Sistemalinglés: - Propiedades Mecinicas: ASTM A3G/A36M
- Talerancias Dimensionales: ASTM AG,AGM

» Sistema Métrico: - Propiedades Mecdnicas : ASTM A36/436M
- Talerancias Dimensionales: DIN 1024

PRESENTACHIN:
Se produce en bongitudes de & metros. 5e suministra en paguetones
de 2 TM y 3 TM, bos cuales estan formados por paguetes de 1 TM g

DHMEMSIONES Y PESOS MOMIMALES:
Sistema MEtrico
5 PESO NOMIMAL

e kg7

T EE] | |
| IEx25x3,0 | 1,10 | 550

Sistema Inglés
DIMENSIONES PESO MOMIMAL

femre
14511043108 1,54 5,24
112x11/2x L8 1,84 11,04
11221 1{2x316 72 16,32
I 237 29,82

COMPOSICION QUIMICA EN LA CLICHARA (%

mmmmnq
ASTI AZEAIEM - 05 u.x|ﬂ,4u|m|n,n»:

PROPIEDADES MECANICAS:
» Limite de Fluencia minimo = 2,530 kgfcm?2
+ Resistenciaala Traccidn = 4,080 - 5, 620 kgfan?
« Alargamiento en 200 mm:
3,0mm, 1/8° y 3/16°
14"

= 15,0% minimo.
= 17,5% minimo.

TOLERANCIAS DIMEMNSIONALES Y DE FORMA:

5 Métri
CARACTERISTICA DE CALIDAD

Longitud Alzjima L}
L& 30mm

MORTEA TECHICA DIN 1024

1.8

Espesor Ala/Aima [¢]
Li30mm

£10.5 mim

Diferencia encre Alafalma {0
L1 3mm

Longitud 5¢ Barma {1)
BLlilam

+ 50 mam
0 mam

Fiecha [f)

Excantricidad el Alma (m)
Li30mm

Fuera die Estuadra [

Varacdn de Peso Mitroo
2i315mm

Sistemna Inglés

Longitud Alajhima L)
LLl e
11 aLe T

CARACTERKSTICA DE CALIDAD MORMA TECHICA ASTM A5

£1,19mm [3/647)
£159mm [1/167

Espesor Al (&)
Lillps
I1M47qLET

L0I5mm (0,010
L0 mm (0,017

EspesoriAlma e}
LLl b
1M LLT

» 0,13 mem {0,0057) <051 mm [0,0207)
00,25 mem {00107 -0,51 mim [0,0207)

Cescentradd del Alma (m)
LLlnes
14 LT

0, 7% mm mdx (13)
LESmm max (1L/EET

Descuadrado de Corte (0]
14 SLET

L5

Longitud e Barra {T)
Em

+ 50 mam
0mem

Feecha [f]

4,15 mm/mi max

=

L | RO

IDENTIFICACION:

Las tees son identificadas con marcas estampadas que indican: el

fabricante, las dimensiones nominales y la Morma.

=

A\ ACERDS AREDUIPK

T Xximm A

+ Spldabilidad

Buena

AN ot VLA COMRCRCIONS + 31 530

LF D3 T 0k e 12

Fuente: https://www.acerosarequipa.com/sites/default/files/fichas/2020-
11/7.%20AF _HOJA%20TECNICA-PLATINAS.pdf?fv=FOe4aiNT
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Platinas
CALIDAD: ASTM A36

DENOMINACION:

PLAT A36. DIMENSIONES NOMINALES

(pulg}

DESCRIPCION: ""“:
Producto de acero que ha sido laminado en caliente en sus cuatro 3 Iif‘;:—: e
superficies, con una seccién transversal rectanqular. Tiene las YExi1p
superficies lisas. 38 2
Y24
usos: 38 1y
En la fabricacién de estructuras metélicas, puertas, ventanas, rejas, AL X

i S yrxiy
piezas forjadas y otros. Tt

142 x212°
NORMAS TECNICAS: 1Yray
+Propiedades Mecdnicas: ASTM A36/A36M y NTP 350.400 Yrad’

+Tolerancias Dimensionales: ASTM A6/A6M y NTP 241,105 gI:‘! :
s

PRESENTACION: eos
Se comercializa en barras de 6 metros de longitud. Se suministra en VS a6
paquetesde 1t. 3«5
- Y xE
DIMENSIONES Y PESOS NOMINALES en kg/m: Si8°xS°

SISTEMA INGLES: :ﬁ:: ::

DIMENSIONES NOMINALES PESO NOMINAL 34 x6’ I
T |
= T —
g xr 032 ! 192
18 X 0.48 288
s 084 388 SISTEMA METRICO:
g1y 0.80
e - DIMENSIONES
e xiNg ) NOMINALES
18 x 2’ )
e
L
ERE
anexr — ' PROPIEDADES MECANICAS:

_ netniya Il | ! +Limite de Fluencia = 250 Mpa (2,530 kg/¢m’) minimo,
S a2 A ] *Resistenciaa la Traccibn = 450 - 550 Mpa (4,080-5,620 kg/cm’).
y:’:f ;: 5 +Alargamiento en 200 mm:

Ry 18"y 3)16° = 15.0% minimo.

— e T ya = 17.5% minimo.

TERE : i 5/167, 3/8",5/8", 3/4"y I' = 20.0% minimo.
e ] 3 i ) +Doblado a 180° = Bueno.

o ouexayse | | +Soldabilidad = Buena,
i
14 x 2
Y212
14 x ¥

QCAADL-FI04/04/567 20

Previo acuerdo se comercializa en otras medidas.

Fuente: https://www.acerosarequipa.com/sites/default/files/fichas/2020-
11/7.%20AF_HOJA%20TECNICA-PLATINAS.pdf?fv=FOe4aiNT
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PARA A500

Tubo LACASTM A500

PARA ESTRUCTURAS

DENOMINACION:

TNM RED ND A500, TNM RED OD A500, TGM RED ND A500.

TGM RED 0D A500, TNM CUA A500, TNM REC A500, TGM CUA A500,
TGM REC A500.,

DESCRIPCION:

Tubo fabricado con acero al carbono laminade en caliente (LAC),
utilizando el sistema de soldadura por resistencia eléctrica por
induccién de alta frecuencia longitudinal (ERW). Las secciones de
fabricacidn son redondas, cuadradas y rectangulares.

Uses:
Diversas estructuras livianas y pesadas, carroceras, tijerales,
postes, etc,

NORMAS TECNICAS DE FABRICACION:
Las dimensiones, pesos y espesores se fabrican segln la norma
ASTMAS00-AyB,

PRESENTACION:

. AC16 3 I".‘l‘ D OR
Pk 15 (18 2 |25 3 | 4 (45| 6
- | o 135 | 1,700 | [
- | w0 1650 2,261 |
= | 400 12260 3033 | 3600 | 4250
- 40080 |20 3660 | 4,390 [ 5,100 |
5075 [543
50x100 | 4500 | 5560 | 6600 | 8590
50x150 | 6165 | 7676 | 8,174 11,130
| 0oxs0 ~ | Tiogso]  [16600/21,700
~ 100x200 - 13670 18010 20,150 | 26,400
150200 | 21,150 23,660|31,100
L Megroy Gzlvanizado
PROPIEDADES MECANICAS (ASTM A500/A500M GRADOS Ay B)

LIMITE DE
FLUENCIA (MPa)

RESISTENCIAALA

e TRACCION (MPa)

SECCION
REDONDO

_CUADRADOY _
RECTANGULAR

MATERIA PRIMA:
Acero laminado en caliente calidad estructural,

Fuente:https://www.acerosarequipa.com/sites/default/files/fichas/2020-
07/HOJA%20TECNICA-TUBO-LAC%20y%20GALV_vf.pdf?fv=QotVOs6m
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PARA INOXIDABLE 304 (ASTM A240)

TABLE 2 Mechanical Test Requiremenis

UUNS Dasgnation Typa* Tensile Stranglh, min Yield Strangih,® min Elbagaten in Hatdriass, max® Cold Band*®
3 I.nl
ksi MPa ksl MPa ah ;;L?E;,m Brinell Rockwell B
Austerdie (Cheomium:Nickel) (Chromium-Manganese:Nickel)

NO8020 i B0 550 35 240 ki 217 93 not required
NOB367

Sheat and Strip 100 690 45 ki) a s 100 ot required

Plag 85 635 45 kil k] FL| e nol requirad
NO8B00 A007 75 520 308 2058 a0M i s nol required
NO&s10 HO0H 85 450 H 170% 0 o . nof required
NO2a1 Vil [ 450 25 170 a0 e e not required
NOB304 a0dL" bl 430 k|l 220 35 Pyl 1] not required
NO3326 Vi 04 650 43 295 ) Fra i nod required
s 48 12 77 52 360 400 < e nol required
S20100 2014 75 515 L] 260 40 a5
520100 202 95 655 45 o 40 217 100 1
520103 201L° 95 655 a3 260 40 217 85 not required
520153 201LNT 95 655 45 310 45 24 100 not required
520161 e 125 B0 50 45 40 255 25 ot required
520200 202 0 620 ki 260 40 4 Vi ‘i
520400 i 95 655 43 330 35 241 100 not required
530100 o % 515 30 205 40 217 % not required
SH103 0L 80 550 32 220 45 4 100 not required
530153 o’ :1] 550 ki 240 45 241 100 not required
530200 a2 75 B15 an 205 4l 2 a2 nod required
530400 304 75 515 an 205 40 20 a2 not required
530403 JL 70 485 25 170 40 2n 52 nod regquired
530409 J04H 75 515 a0 205 40 20 92 not required
530415 4 87 600 42 290 40 27 95 not required
530451 04N B 550 3 240 a 20 92 not required
$30453 3041 7% 515 0 205 40 201 ] not required
530500 305 0 485 5 170 40 183 ] not required
530600 vi'e 7 540 35 240 40 wie - pomn
SI0E01 = 78 540 kI 255 a0 soa P not required
SH615 s 90 620 40 275 35 217 95 not required
530815 A 87 ] 45 kAl] 40 217 a5 e
530908 098 75 515 an 205 4l 217 a5 not required
530009 30oH" 75 515 an 205 40 217 a5 not required
S30940 309C" 75 515 k1] 205 40 217 85 ot required
530941 J09HC" 75 515 a0 205 40 217 95 not required
§31008 308 7 515 n 205 410 27 95 not required
531009 o 75 515 30 205 40 217 95 not required
Sho40 N0c* % 515 n 205 40 217 % not required
531041 J10HCEF % 515 0 205 40 217 % not required
531254

Sheet and Strip 100 £90 45 30 B s 9% not required

Plate % 655 45 kil 35 22 9 nol required
526 o 109 750 61 420 B it by not required
S3600 e 75 515 an 205 40 217 a5 nod required
53603 J16L 70 485 25 170 40 217 a5 not required
531853 316y 75 515 i 205 40 217 a5 not required
SHE09 J16H 75 515 a 205 40 217 95 no! required
531835 316TF 7 618 0 205 40 217 95 nod required
531640 kil{r 75 515 a0 205 an 217 95 not required
531651 316N B0 550 K5 240 a5 217 95 nol required

Fuente: ASTM A240 / A240M - 20a. Standard Specification for Chromium and Chromium-
Nickel Stainless Steel Plate, Sheet, and Strip for Pressure Vessels and for General Applications

ago — wovz viovz v b
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PARA PLYWOOD

Propiedades

La principal caracteristica del tablero contrachapado es su uniformidad y su bajo peso. A diferencia de la madera maciza las
propiedades mecanicas en ambas direcciones se van igualando a medida que aumenta el nimero de chapas y el espesor.

Las propiedades mecanicas del contrachapado han de especificarse en relacién 3 la direcadén de la fibra,
Densidad

Entre 400 y 700 kg/m3 aunque hay excepciones en ambos extremos. Logicamente depende de la espedie; cuando hay mezcla
se tomara el valor de laboratorio.

Contenido de humedad

Se suministra con una humedad del 10 + 2%.

Fuente: http://publiditec.com/blog/tableros-contrachapados-madera-para-la-construccion/

Tabla 6. Propiedades fisicas de tableros contrachapados de Ceiba pentandra
L. Gaertn (lupuna blanca) y su relacién con textura y color.

PROPIEDADES FISICAS

Contenido Expansién (%}
EMPRESA Densidad de Textura Color

(g/em3} hlﬂ'{l‘;?ad Longitudinal ~ Transversal

MAILSAC R. Amarilla
0,46 15,3 013 0,10 Gruesa  Claro
IUSAC R. Amarillo
042 15,28 0,12 0,20 Giuesa  Osclm
i Amarillo
GINASAC 0,48 14,09 0,24 022 R.Fina gy
Promedic
general 045 14,89 016 017
Desviscién
Standard 0,018 1,783 0,065 0,083
Coeficiente
de 3,35 12,36 47,90 35,34
Variacion

MAILSAC:! M: d! y Lami SAC, IUSAC: Industrial Ucayall; GINASAC:
Industrias Gina SAC, R.GRUESA: Relativaments Gruesa; R.FINA: Relativamente Fina.

Tabla 7. Propledades mecédnicas de tableros contrachapados de Ceiba
pentandra L. Gaertn (lupuna blanca) y su relacion con textura y

color.
PROPIEDADES MECANICAS
EMPRESA MOR  (daM/cm?) Dureza Textura Colar
Longitudinal T I (Kgflom?)
R, Amarillo
MAILSAC 708,16 127,74 19719 o Can
R Amarilo
1USAC 551,29 171,44 21008 g .. Oscuro
Amarille
GINASAC 744,01 201,91 21809 R.Fina paiide
Promedio
general 667 82 167,03 208,45
Desviacion
Standard 74,860 36,930 17,694
Coeficiente de
Variacion 11,08 21,22 8,59

[ adn s —
MAILSAC, Maderas Industnales y Laminados SAC, IUSAC: Indusinal Ucayali, GINASAC
Indusinias Gina SAC, R.GRUESA: Relativamente Gruesa;, R.FINA: Relativamente Fina

Fuente: http://repositorio.unu.edu.pe/bitstream/handle/UNU/4148/000004116T-
FORESTAL.pdf?sequence=1&isAllowed=y



http://publiditec.com/blog/tableros-contrachapados-madera-para-la-construccion/
http://repositorio.unu.edu.pe/bitstream/handle/UNU/4148/000004116T-FORESTAL.pdf?sequence=1&isAllowed=y
http://repositorio.unu.edu.pe/bitstream/handle/UNU/4148/000004116T-FORESTAL.pdf?sequence=1&isAllowed=y
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PARA FIBRA DE VIDRIO Y FIBRA DE CARBONO

Modulo de | Resistenciaa | Densidad | Resistencia Modulo
Elasticidad | la traccién .3 | Especifica Especifico
MATERIAL E(GPa) | o, (GPa) | P &) o /p E/P
Fibras

Yidrio - Bicgenses: 724 21 254 0.826 285

Vidtio =S 85.5 21 248 0.846 345

Grafito (Médulo

) E— 390.0 2.1 1.90 1.1 205.

Grafito(alta resistencia

a la traccion)................. 240.0 25 1.90 13 126.

o R 385.0 28 263 1.1 146.

31 [T S 724 3.8 219 2.65 33.

TungSteno........erverereenn.. 4140 42 1930 0.2 2L

Berilio ..o 2400 13 183 0.71 131.

Kevlar-49.. ... 1300 28 1.50 1.87 87.

Materiales convencionales

Acero......ooernnn.| 2100 0.34-21 78 0.043-0.27 269

Aluminio aleado.............. 70.0 0.14-0.62 2.7 0.052-0.23 25.9

Vidrio. oo 70.0 0.7-2.1 25 0.28-0.84 280

Tungsteno.........ccccoevueeunae 350.0 1.1-4.1 19.30 0.057-0.21 18.1

T e 300.0 0.7 1.83 0.38 164

Figura 1 : Propiedades especificas de rigidez y resistencia

Fuente:
http://bibing.us.es/proyectos/abreproy/80014/fichero/Proyecto+de+fin+de+carrera-
Delmotte.pdf



http://bibing.us.es/proyectos/abreproy/80014/fichero/Proyecto+de+fin+de+carrera-Delmotte.pdf
http://bibing.us.es/proyectos/abreproy/80014/fichero/Proyecto+de+fin+de+carrera-Delmotte.pdf
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PARA FUNDICION DE ALUMINIO LOCAL

Propiedades mecanicas.

(b B 26/B 26M

TABLE 3 Tensile Requirements (S Units)y—[Metric]*

Note 1—For purposes of determining conformance with this specification, each value for tensile strength and yield strength shall be rounded to the
nearest 1 MPa and each value for elongation shall be rounded to the nearest 0.5 %, both in accordance with the rounding method of Practice E 29.

Alioy . Yield Strength Elongation in Typical Brinell
Temper® Tens!le i”:”g‘“' (0.2 % offset), 5x diameter, Hardness,2
ANSIE UNS mn, a min, MPac® min % 500 kgf, 10 mm
201.0 A02010 T2 415 35 3.0
204.0 A02040 T4 310 185 60
208.0 A02080 F 130 85 1.5 55
2220 A02220 oF 160 G G 80
T61 205 = = 115
2420 A02420 oF 160 = = 70
T61 220 140 e 105
AZ420 A12420 T75 200 e 1.0 75
2950 A02950 T4 200 a0 6.0 60
T& 220 140 3.0 75
T62 250 185 = 95
T7 200 110 30 70
319.0 A03190 F 160 a0 1.5 70
TS 170 o e 80
T6 215 140 1.5 80
3280 AO3280 F 170 95 1.0 @
T6 735 145 10
355.0 AD3550 T6 220 140 20 80
T51 170 125 L 5
T 705 T50 =
C355.0 A33550 T6 250 170 25
356.0 AO3560 F 130 65 20 55
T6 205 140 a0 70
T7 215 . G 75
T51 160 110 = &0
T 170 125 30 60
A356.0 A13560 T6 235 165 35 80
Téd 245 180 1.0
4430 AD4430 F 115 50 3o 40
B4430 AZ4430 F 115 40 30 40
5120 A05120 F 115 70 50
514.0 AN5140 F 150 60 6.0 50
520.0 A05200 T4 290 150 120 75
535.0 AD5350 F 240 125 a0 70
705.0 AO7050 TS 205 115+ 50 65
707.0 AQ7070 T7 255 205" 1.0 80
710.0' AO7100 T5 220 140 20 75
2.0 AO7120 5 235 1704 4.0 75
7130 AO7130 T5 220 150 a0 75
7710 AOTT10 TS5 290 260 15 100
T51 220 185 30 85
T52 250 205 1.5 85
T6 290 240 50 50
T 230 310 20 120
850.0 AORSO0 TS 110 & 50 45
851.0° AUBS10 T5 15 & 30 45
gs2.0" AOBS20 TS 165 125 G 60

# If agreed upon between the manufacturer and the purchaser, other mechanical properties may be obtained by other heat treatments such as annealing, aging, or stress
relieving.

Fuente: ASTM B26 Standard Specification For Aluminum-Alloy Sand Castings
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Propiedades Quimicas.

44l B 26/8 26M - 03

TABLE 1 Chemical Composition Limits

Nore 1—When single units are shown, these indicate the maximum amounts permitted.

Note 2—Analysis shall be made for the elements for which limits are shown in this table.

Note 3—The following applies to all specified limits in this table: For purposes of determining conformance to these limits, an observed value or a
calculated value obtained from analysis shall be rounded to the nearest unit in the last right-hand place of figures used in expressing the specified limit
in accordance with the rounding method of Practice E 29.

Alloy Composition, (Values in Weight Percent) Others

ANSI  UNS o Siicon  lron  Copper il Mggna- Chromium  Nickel Zinc Tin Titanum  Each  Total
ganese sium

201.0 A02010  remainder 0.10 015 4052 020050 015055 .. 0.15-035  0.05° 0.10
2040 AQD2040  remainder 0.20 035 42-50 010 0.15-0.35 .. 0.05 0.0 0.05 015030 005 0.15
2420 A02420  remainder 0.7 10 3745 035 12-18 0.25 17-23 0.35 0.25 0.05 0.15
A2420 A12420  remainder 0.6 0.8 3745 010 1.2-1.7 015025 1823 0.10 0.07-020 0.05 015
; === : S == e e == 3.95—9:]

- T I e < B e el ns s -
3280 AD32B0 remainder 75-85 10 1.0-20 020-06 02006 035 0.25 1.5 0.25 0.50
W T555 06T 1015 U500 04006 U5 05 5 005 015
55.0  AJaoo0  lenmiler 4.5-5.8 0.0 1.0-1.8 010 040-08 .. 010 0.20 0.05 0.1a
356.0 A03560 remainder 65-75 06 025 0.35% 0.20-045 .. 0.35 0.25 0.05 015
A356.0 A13560 remainder 65-75 020 020 010 0.25-045 .. 010 0.20 0.05 015
4430 AD4430  remainder 4560 08 06 0.50 0.05 0.25 0.50 0.25 0.35
B443.0 A24430 remainder 45-60 08 0.15 0.35 0.05 0.35 0.25 0.05 015
5120 ADS120  remainder 14-22 06 035 08 345 025 0.35 0.25 0.05 015
5140 A05140  remainder 0.35 050 015 0.35 3545 .. 0.15 0.25 0.05 015
520.0 ADS200  remainder 0.25 030 025 015 95106 .. 0.15 0.25 0.05 0.15
535.0 A05350  remainder 0.15 015 005 010025 6275 .. 010-025 005° 015
705.0 AO7050  remainder 0.20 0.8 0.20 0.40-0.6 14-18 0.20-0.40 .. 2733 .. 0.25 0.05 0.5
707.0 AOT070  remainder 0.20 0.8 0.20 040-06 1824  020-040 .. 4045 .. 0.25 0.05 015
710.0°  AO7100  remainder 0.15 050 0.35-065 005 0.6-0.8 6.0-70 .. 0.25 0.05 015
7120° A0D7120  remainder 0.30 050 025 010 0.50-0.65 040-08 .. 50-65 .. 015025 005 0.20
T30 AD7130  remainder 0.25 11 04010 08 0.20-0.50 035 0.15 7.0-80 .. 0.25 010 0.25
7710 AOT710  remainder 0.15 015 010 010 0810 006020 .. 6575 .. 010-020 005 015
850.0 A0B500  remainder 0.7 07 07-13 010 0.10 0.7-13 5570 020 0.30
851.0Y A0B510  remainder 2.0-3.0 0.7 0.7-13 D10 0.10 0.30-0.7 .. 5570 020 0.30
85207 AOBS20  remainder 0.40 07 1723 010 06058 .. 0.9-1.5 5570 020 0.30

# Gontain silver 0.40-1.0%.

#1f irn rxereds (.45 %, manganesa contant shall nnt he less than ane half of tha imn contant
£ Contains beryllium 0.003-0.007 %, boron 0.005 % max.

2710.0 formery A712.0, 712.0 formerly D712.0, 851.0 formerly ABS0.0, 8520 formerly B850.0.

Fuente: ASTM B26 Standard Specification For Aluminum-Alloy Sand Castings
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Anexo B. Resultados analisis quimico fundicion de aluminio.

PONTIFICIA
LABORATORIO DE MATERIALES g:ﬁf ﬂSIDA.D'
Departamento de Ingenierfa TOLICA
Seccldn Ingenlerfa Mecéanica .

CON SISTEMA DE ASEGURAMIENTO DE LA CALIDAD SEGUN NTP ISQIEC 17015
MAT-MAY-0433/2021

ANALISIS QUIMICO

INFORME DE LABORATORIO
Mamero Total de Paginas: 01

MAT-Lab-4 04 Rov &

SOLCITADO POR  : UNIVERISDAD DE PIURA

DIRECCION : Av. Ramdn Mdgica 131. Urb. San Eduardo. Piura.
REALIZADO POR : Laboratorio de Materiales — Analista 05
METODO : Espectrometria de emishén.
MUESTRA : Muestra de fundicidn de aluminio.
FECHA DE EMISION : 2021.06.03
BESULTADOS:
Elemento Contenido (%)

Si 2.38

Fe 0.1

Cu 0.52

Mn 0.08

Mg 0,16

Mi 0.03

Zn 1.31

Pb 0.04

Sn 0.01

Otros 0.06

Al Resto

Fecha de sjecucion: 2021.05.27 Morma de ensayo: ASTM E1251 - 17a

DBESERVACIONES:

. La muestra analizada fue extraida de la muestra proporcionada por el solicitante.

. De acuerdo a la composicidn qguimica de la muestra v leniendo como referencia el ASM
SPECIALTY HANDEOOK - Aluminlum, & matenial analizado es compatible con una
aleacion aluminio - silicio - zinc.

Los resuitados. preseniados son walidos dnicaments para las muesimas ensayadas:
Prohibida la reproducoon iotal o parcial de esie mforme sin s autorizacion e=crita del Laboraiono de Maleriales

Liee resmufades no pusdsn ser utiliesdss come una ceslificacidn de confoemidad con noemas de products o como cerlificado
del sstama de calidad de la enbdad gue o produce

1de1
Probdida @ reproduccidn wal @ parclal de evie nhorme sin ls susorizacdn mcrica del Lebormiorio de Materiale PUICP
FENTICA UNSERSDAD CATOLUICA DEL SERL
Ay Linhaarenars | B3] - 5an Migusl Aparmide Posl Telafona Beud i b ggiriiien Meipnaw
Lierss = Paed M 1761 Lima 100 — Perd {511} 616 - 2000 (7l
hopofwewn puCp e pa ESmasilooip ety pa Aonexa; 4847 rr

) [ ¥,
S S L A —
] .*-#‘I-'.bm- o.CP TN
Juin i Lokt molon wa iie Maisr uliey

Fuente: Informe de analisis de composicion quimica de fundicion de aluminio 65% perfil/35%
culata.



