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RESUMEN

Se introduce mostrando el avance que han tenido en los ultimos afios los Vehiculos Aéreos
No tripulados (UAV) y el aumento en la relevancia de su fabricacién. Asi mismo, se
ejemplifica la estructura de las palas implementadas en helicopteros y el perfil simétrico
convexo NACA 0012 seleccionado como seccidn transversal para la manufactura del
elemento. Se habla de las ventajas de la fibra de carbono sobre otras como vidrio y aramida,
se muestra un esquema de su proceso de fabricacion, y se selecciona la resina epoxi como
la matriz adecuada para la fabricacién de elementos de alto desempefio como estructuras
aeronauticas. Se termina la introduccién explicando los diferentes métodos de bobinado de
filamentos, de los cuales se escogio el helicoidal.

Se plantean objetivo general y especificos que orientan el trabajo. Para su cumplimiento,
se determin6 una metodologia de tipo explicativa y se seleccion6 el método cientifico como
adecuados para encontrar y explicar las relaciones entre variables del proceso y su
respuesta en la manufactura. Se elabor6 el diagrama de flujo de la fabricacién de las palas
como plan de trabajo.

Se encontr6 la relacion entre ancho del molde (tomado como cuerda de la pala) y longitud
de trabajo necesaria para el desplazamiento del carro porta fibra a una longitud de pala
determinada (o longitud de molde) dadas por una expresién que permitié6 seleccionar el
angulo menor (60°) para una longitud de pala de 30 cm. A partir de la relacion entre
longitudes de pala a pesos maximos al despegue de UAV se pudo aproximar que a esta
longitud, el UAV tendria un peso de 6,6 kg. Se determind la relacion adecuada entre la
velocidad de desplazamiento del carro y la velocidad angular del molde que permitirian
obtener los 60° de bobinado, y se dedujo la expresién que permite hallar el valor a introducir
en el software de la maquina para desplazar el carro a una posicién deseada y conocida en
milimetros.

Posteriormente, se encontré que las fuerzas actuantes sobre la pala para el vuelo
suspendido del UAV (fuerza centrifuga, fuerza de sustentacién y momento aerodinamico) y
la rigidez y deformaciones del laminado, dependian de la masa del laminado. Por ello, se
realizd un proceso iterativo a diferentes espesores de laminado que generarian una masa
de pala dada, que cumpliera con resistencia y con la fuerza necesaria para elevar el UAV.
De donde diez fue el nUmero de capas seleccionado. Se calculd la cantidad de resina,
endurecedor y fibra necesarios para fabricacion, ademas del material (MDF) y forma del
molde y el desmoldante adecuado (foil de aluminio). A partir de la fabricacion de
preliminares, se determind un proceso de mejora en manufactura para la realizacion de la
pala prototipo.

Finalmente, se propuso un método para determinar los factores de seguridad del laminado
(como material) y de la pala (como componente), teniendo en cuenta que no fueron pruebas
exhaustivas, solo como aproximacion al conocimiento del desempefio del material
fabricado. Ademas, se presentan las conclusiones y los trabajos futuros para investigacion.

PALABRAS CLAVE: Bobinado de filamentos, materiales compuestos, palas de
helicoptero, mecanica béasica de laminados, UAV.



1. INTRODUCCION

Se presenta el disefio de un método de fabricacion de una pala de helicoptero controlando
el parametro de angulo de bobinado en la bobinadora de filamentos disponible en la Escuela
de Ingenieria Mecanica de la Universidad del Valle.

Las aeronaves poseen alas para su sustentacion, asi mismo, los helicopteros se definen
como aeronaves que usan alas rotatorias (llamadas palas) en un rotor, y generan
sustentacion, propulsién y fuerzas de control, segun (Leishman, 2006, pag. 1)

A grandes rasgos, la maquina bobinadora del Laboratorio de Ensayos Dindmicos y
Materiales Fibrorreforzados funciona de la siguiente manera: Un carrete que porta la fibra
impregnada de resina se desplaza longitudinalmente mientras la ubica a un angulo
determinado sobre un molde que gira, de modo que cubra con la fibra toda la superficie
libre del molde de una forma pareja; luego, cuando la resina ha curado, se extrae el producto
del molde. En el Laboratorio se suele emplear tanto fibras de vidrio como de carbono. Dicha
maquina se ha utilizado para la construccién de anillos y cilindros circulares. Sin embargo,
este trabajo propone la construccién de un perfil convexo no circular, correspondiente a una
pala de helicoptero.

Los Sistemas Aéreos no Tripulados o UAS por siglas en inglés, se definen como una
aeronave (o varias, las cuales se denominan Vehiculos Aéreos no Tripulados o UAV por
siglas en inglés), dispositivos de emisién y recepcién de sefial, y sistemas de control, segin
(Blom, 2010, pag. 3) Desde hace varias décadas muestran un avance significativo mundial,
tanto en desarrollo como en productores, como se puede apreciar en la Figura 1.1. Esto
debido a que cada afio aumenta la investigacion, desarrollo y produccion, involucrando al
mercado nuevos paises e interesados potenciales, ver (Skrzypietz, 2012, p4g. 5). Lo que
empezé como un desarrollo impulsado por propésitos militares, ahora capta la atencion del
rango publico civil.

De acuerdo con la informacién recopilada por (Skrzypietz, 2012, pag. 12), las aplicaciones
civiles de los vehiculos aéreos no tripulados (UAV) se listan de la siguiente manera:
e Investigacién cientifica: Estudios atmosféricos, geoldgicos, ecoldgicos; estudio de
huracanes; observacion de volcanes; optimizacion de transporte; agricultura
e Prevencién de desastres: Monitoreo de incendios forestales e inundaciones,
asistencia en dafios de terremotos, monitoreo de contaminacion, busqueda de
sobrevivientes por accidentes maritimos o terrestres
e Proteccion medioambiental: Monitoreo de caza ilegal, de emisiones contaminantes,
de zonas petroleras; proteccion de los recursos hidricos
e Misiones de comunicacion: UAV como sustitutos de satélites; mejorar
telecomunicaciones
e Proteccién de infraestructura critica: Monitoreo y vigilancia de oleoductos y red
eléctrica; observar el flujo del trafico; proteger el transporte maritimo de piratas
e Sequridad nacional: Proteccion de fronteras, vigilancia costera, observar y brindar
apoyo en eventos publicos
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Figura 1.1 Desarrollo de los UAS 2005-2011
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Fuente: (Skrzypietz, 2012, pag. 5) basado en Blyenburgh & Co. 2011, 153

La manufactura de los UAS y UAV adquiere mayor relevancia debido a tantos campos de
aplicacion y, para competir en este campo, es necesario incrementar los conocimientos al
respecto.

El campo aeronautico se encuentra en avance y se presenta como una oportunidad de
articulacion entre la Universidad del Valle y este tipo de industria para mantenerse a la
vanguardia en cuanto a la investigacion y desarrollo. Asi se generan precedentes que
permiten continuar hacia proyectos de mayor envergadura, como la posible realizacion de
un UAV en el futuro.

La méaquina bobinadora de filamentos que se encuentra en el Laboratorio de Ensayos
Dindmicos y Materiales Fibrorreforzados fue desarrollada por la Escuela de Ingenieria
Mecanica. Esta genera sélidos de revolucién a partir de un molde cilindrico circular que rota
a cierta velocidad, tales como cilindros y anillos. Sin embargo, es ausente un procedimiento
de fabricacion de solidos convexos no circulares, como las palas de los helicopteros.

Se disefié un proceso de fabricaciéon de la pala de helicéptero desde la determinacién del
molde y el disefio laminar del material compuesto, hasta la extraccion de la pala generada.
Como complemento del trabajo, se realizaron ensayos mecanicos en una Maquina de
Ensayos Universales para la evaluacion del desempefio de los prototipos construidos.

Se partié de un proceso de disefio preliminar de una pala de helicOptero para generar un
modelo que estableciera los requerimientos de resistencia a esfuerzos a los que se somete
una pala que genera sustentacién, de modo que fuera una pala funcional. Se comprob6
que se pueden satisfacer los requerimientos de resistencia de una pala a partir de la
mecénica de laminados.
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La fibra de carbono con resina epdxica se empled en el proceso para la fabricacion de las
palas. Esta fibra posee ventajas sobre las de vidrio y aramida en cuanto al médulo a tension,
resistencia y modulo a compresion, aunque es la mas costosa (Campbell, Manufacturing
Processes for Advanced Composites, 2004, pag. 9).

A partir del desarrollo del presente proyecto se pretende dar respuesta a la siguiente
pregunta:

¢Mediante el control del &ngulo de bobinado se puede disefiar un proceso de fabricacion
de una pala de helicoptero?

1.1 PALA DE HELICOPTERO

Las palas de los helicopteros mas comerciales se encuentran fabricadas como se aprecia
en la Figura 1.1.1 (Army Materiel Command, 1974, pag. 320) Constan de una viga que se
encarga de aportar toda la resistencia estructural para que el helicéptero se pueda sostener
en vuelo, es decir, aguantar su propio peso en vuelo. La viga se recubre con un carenado
que tiene la forma del perfil aerodinamico, el cual es muy delgado, no estructural y
usualmente esta relleno con espuma de poliéster. Segun la (Real Academia Espafiola,
2001), carenado es un revestimiento, que se adapta a un elemento con la finalidad de
brindar propiedades aerodindmicas, y puede ser de material compuesto. Se encuentran
carenados hechos de aluminio en el comercio, ver (Vortech, Inc, 2013)

Para el proyecto se selecciond un perfil simétrico y convexo NACA 0012, debido a que es
un perfil Gnico para la pala que simplifica el proceso de disefio 6ptimo y que se encuentra
en varios helicopteros, segun (Ngoc Anh Vu, 2011, pag. 2) y (Vortech, Inc, 2013), ademas
también fue propuesto para la patente de un vehiculo convertible entre autogiro, helicoptero
y aeroplano (Espafia Patente n° 2 277 476, 2007, pag. 7)

El extremo izquierdo de la pala mostrada en la Figura 1.1.1 (por donde el viento choca con
ella) se denomina borde de ataque; el extremo derecho, cuyo radio tiende a cero, es
denominado borde de fuga (por donde el aire se aleja de la pala).

En la Figura 1.1.2 se muestra otro ejemplo del esquema de construccién de las palas de

helicoptero en materiales compuestos. Se muestra que tiene variados componentes, y entre
ellos, el carenado es de fibra de carbono/epoxi, orientado a 45°.
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Figura 1.1.1 Estructura representativa de una pala
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Fuente: (Army Materiel Command, 1974, pag. 320)

Figura 1.1.2 Partes de una pala de helicéptero en compuestos
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Fuente: (Hull & Clyne, 1996, p4g. 300)

1.2 FIBRASY MATRIZ

Segun (Campbell, Manufacturing Processes for Advanced Composites, 2004, pag. 5), las
fibras se encargan principalmente de aportar resistenciay rigidez. Fibra, o también conocida
como filamento, es un material con una larga dimensiéon longitudinal y normalmente su
longitud es cien veces el diametro, o mas, (Campbell, Manufacturing Processes for
Advanced Composites, 2004, pag. 40)

La mejor combinacion en cuanto a propiedades se encuentra en la fibra de carbono,
(Campbell, Manufacturing Processes for Advanced Composites, 2004, pag. 7), sin embargo
es mas costosa que la de vidrio y de aramida. Es eléctricamente conductiva, tiene baja
densidad, bajo coeficiente de expansion térmica, es estructuralmente eficiente y es
resistente a la fatiga. Se consigue en un rango amplio de rigidez (médulo entre 30 — 45 msi)
y resistencia (300 — 1000 ksi)

La fibra de carbono implementada es del fabricante TORAY, los cuales son los mayores
productores de fibra de carbono basadas en polyacrylonitrilo o PAN. En la Figura 1.2.1 se

muestra un diagrama del proceso de fabricacién de la fibra de carbono, atravesando las
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fases de estabilizacion (tratamiento térmico entre 200-300 °C, en una atmoésfera con
oxigeno, comenzando una serie de reacciones quimicas), carbonizacion y grafitizacion, y
se suele incluir la etapa de “sizing” o tratamiento superficial en el cual se lubrica y protege
a la fibra. Se denomina fibras de carbono a las que poseen 95 % de carbono y son
carbonizadas a 1800-2700 °F, mientras que las conocidas por fibras de grafito contienen
99 % de carbono que primero son carbonizadas y luego son grafitizadas (por tratamiento
térmico) entre 3600-5500 °F. El proceso de grafitizacion aumenta el médulo.

Figura 1.2.1 Produccién continua de fibra de carbono
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Pre impregnado
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Fuente: (Hyer, 1998, pag. 12), quien lo obtuvo y modificé de (United States of America Patente n°
3803672, 1974)

(Por unidad de ancho del hilo)

La matriz mantiene a la fibra en la posicién adecuada, la protege, evita abrasion, transfiere
cargas y de ser seleccionada correctamente aumenta la resistencia a la temperatura, a los
quimicos y a la humedad, y se cura a la menor temperatura posible, (Campbell,
Manufacturing Processes for Advanced Composites, 2004, pag. 9) La matriz puede ser de
resina termoestable o termoplastica. Las termoestables, como el epoxi, constan de resina
y un catalizador (endurecedor), que al mezclarse aumentan la viscosidad y se curan como
resultado de una reaccién quimica generando calor (reaccién exotérmica) o al aplicarsele
calor de forma externa. El curado forma una red de largas moléculas que generan un sélido
que no se puede reprocesar con calor, (Campbell, Manufacturing Processes for Advanced
Composites, 2004, pag. 10) Las resinas termoestables mas usadas son poliésteres, ésteres
de vinilo, poliamidas y epoxis.

La resina seleccionada para el presente trabajo se cura por una reaccion exotérmica y dura
24 horas contadas a partir del momento en que se mezcla la resina con el catalizador. En
26 minutos la resina aumenta la viscosidad y a partir de este tiempo la impregnacioén en el
proceso de manufactura no es apta, esto fue determinado experimentalmente y es el limite
de tiempo en el que tiene que terminarse de bobinar la fibra necesaria para la construccion.

Pagina 15 de 105



1.3 BOBINADO DE FILAMENTOS

El bobinado de filamentos es un proceso de manufactura para construir sélidos de
revolucion o cercanos a los sélidos de revolucion, ver (Campbell, Manufacturing Processes
for Advanced Composites, 2004, pag. 20) Se pueden usar fibras pre impregnadas,
denominado método del bobinado hiumedo, en el cual las fibras secas se pasan por la resina
antes de ubicarlas en el mandril que posee el molde con la forma deseada. Consiste en
enrollar filamentos de fibra (hilo) de carbono o de vidrio que se impregnan en resina
termoestable sobre un molde cilindrico, creando elementos de materiales compuestos.
Mientras el molde gira, un carro se desplaza longitudinalmente guiando las fibras en un
patron de enrollado. Cuando la resina se ha curado completamente, la pieza se puede
retirar del molde, obteniéndose el elemento final hueco a través del desmolde.

La maquina de bobinado puede automatizarse y de esta forma controlar la tension de los
filamentos: a poca tensién mas flexible sera la pieza; a alta tension el elemento tendra mas
fuerzay rigidez, (Campbell, Structural Composite Materials, 2010, pag. 142). La orientacién
de las fibras puede controlarse por medio del angulo de bobinado: un angulo alto permite
alta resistencia a la compresion; un angulo bajo proporciona una mayor resistencia a la
traccion (Campbell, Structural Composite Materials, 2010, pag. 142) La Figura 1.3.1 permite
comprender mejor el proceso.

Un material compuesto se puede definir como una combinacién de varios materiales que
generan otro cuyas propiedades son mejores que las de los componentes individuales v,
segun (Campbell, Manufacturing Processes for Advanced Composites, 2004, pag. 2), a
diferencia de las aleaciones metdlicas, cada material retiene sus propiedades fisicas,
mecanicas y quimicas. Se cuentan dos constituyentes para los materiales compuestos a
emplear en este proceso: fibras y matriz. En fibras se pueden implementar vidrio, aramida,
carbono, los cuales pueden ser continuos o discontinuos. En cuanto a la matriz, suelen
usarse polimeros.

Figura 1.3.1 Bobinado de filamentos

Mandril
rotatorio

Banda de
fibra

Plataform
amovil

—

Bano de
resina

MM

Fibras de los tensores

Fuente: (Campbell, Structural Composite Materials, 2010, pag. 144)
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En la Figura 1.3.2 se muestra el proceso de bobinado para diferentes angulos. El bobinado
helicoidal es un proceso muy versatil, con el cual se puede producir casi cualquier
combinacion de diametro y longitud (Campbell, Structural Composite Materials, 2010, pag.
143) (Miravete, y otros, 2007, pag. 744), y por lo tanto es el método con el cual se realiz6
el presente trabajo. El bobinado polar o plano es méas simple que el helicoidal porque se
puede, segun (Campbell, Structural Composite Materials, 2010, pag. 144), (Miravete, y
otros, 2007, pag. 745), usar una velocidad de bobinado constante, no se necesita que el
carro que guia el hilo se devuelva sobre su trayecto (como en el caso del bobinado
helicoidal) y los filamentos se ubican uno al lado del otro a medida que se bobina sobre el
molde. Es muy eficiente para formas esféricas y debe tener el eje de rotacién inclinado con
respecto al eje de desplazamiento del carro, diferente a la disposicion fisica de las maquinas
de bobinado helicoidal. El bobinado circunferencial es el mas simple de los otros métodos,
(Campbell, Structural Composite Materials, 2010, pag. 144), (Miravete, y otros, 2007, pags.
745-746), donde la velocidad de rotaciébn del molde es mucho mayor a la del
desplazamiento del carro que guia los filamentos. Este es el método implementado en la
fabricacion de cilindros: cuando el molde hace un giro, se cubre con una banda de fibra, las
cuales son ubicadas una adyacente a la otra, giro tras giro.

Figura 1.3.2 Tipos de bobinado

Bobinado helicoidal BESWIES) SR |2 _, e 3 _} — —

Bobinado circunferencial o de aro

Bobinado polar

Fuente: (Campbell, Structural Composite Materials, 2010, pag. 145), (Miravete, y otros, Materiales
Compuestos |, 2007, pags. 744-746)

Hay tres variantes del proceso de bobinado de filamentos: bobinado himedo; bobinado pre
impregnado y humedo; y el comercialmente pre impregnado. En el bobinado pre
impregnado y humedo el rollo de fibra se extiende, se cubre con resina y vuelve a enrollarse
de modo que es necesario curarlo luego de haber generado la pieza. En el comercialmente
pre impregnado, el rollo se comercializa seco, se implementa en la maquina y luego que se
cubre el molde, se lleva a un horno para que comience un ciclo de curado. En el bobinado
humedo las fibras se hacen pasar por resina justo antes de guiarlas hacia el molde que se
ha ubicado en el mandril. Este Ultimo método se implement6 en la maquina bobinadora
debido a que sus caracteristicas lo facilitan ya que fue disefiada y construida para ello. En
este proceso, una capa o lamina se forma cuando el carro cubre al molde con la fibra al
desplazarse en una sola direccion, es decir, una capa se forma cuando el carro ha recorrido
el molde longitudinalmente, cubriéndolo completamente con fibra. Al manojo de fibras o
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filamentos que el carro posiciona sobre el molde se le denomina “strand”, “tow”, o “end”, y
en espafiol le denominaremos hilo, estos términos aplican siempre y cuando a los
filamentos no se les junte enredandolos entre ellos (“twist”). En cada rollo de fibra de
carbono viene un hilo continuo. En el caso en que en el proceso se implementen varios
hilos al mismo tiempo para una pasada, es decir, que al pasar a través del cabezal, estos
se unan en un solo manojo para la aplicacién, al manojo se le denominara ‘roving”, pero
por practicidad, continuaremos con el término hilo en espafiol, avisando previamente con
cuantos manojos de filamentos o cuantos rollos se trabaj6 para el proceso. Los términos en
inglés se referenciaron de (Barbero, 1998, pag. 22).
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2. OBJETIVOS

2.1 OBJETIVO GENERAL

Disefiar un método para la fabricacién de palas de helicéptero, controlando parametros de
angulo de bobinado en la maquina bobinadora de filamentos, con restricciones de disefio.

2.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS

v

Establecer los requerimientos de resistencia a esfuerzos a los que se somete una
pala que genera sustentacion.

Calcular los angulos de bobinado mas adecuados para construir una pala para
helicoptero en materiales compuestos.

Proponer un proceso de manufactura de una pala de helicéptero desde la
determinacion del molde hasta la seleccion del angulo de bobinado utilizando la
bobinadora de filamentos del Laboratorio de Ensayos Dinamicos y Materiales
Fibrorreforzados.

Fabricar la pala de helicéptero en materiales compuestos mediante el control del
angulo de bobinado

Evaluar mediante pruebas mecéanicas el desempefio de la pala mediante las
condiciones de sustentacion.
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3. METODOLOGIA

Se sigui6 el método cientifico como estrategia para disefiar el proceso de manufactura de
la pala. Se tenian conocimientos basicos tanto del proceso de bobinado de hilos como de
los materiales compuestos fibrorreforzados, pero se desconocia la relacién y el control de
las variables del sistema, tales como, caracteristicas geométricas del componente, cargas
de disefio, nimero de capas, angulo de bobinado. Asi, se realiz6 un bosquejo secuencial
de los subprocesos, resaltando los conceptos relativos a los fendmenos relacionados con
las variables del sistema, con especial atencién en el procedimiento para tomar las
decisiones gque permitieran desarrollar el flujo del proceso, demostrando: asertividad en los
desarrollos de modelos matematicos, a través de las ecuaciones que rigen el sistema;
veracidad en la labor investigativa por la concordancia demostrada entre la lieratura y la
realidad experimental; congruencia en el andlisis de resultados y validez al disernir entre lo
asumido en los modelos tedricos frente a lo alcanzado los resultados experimentales.

El proyecto se desarroll6 basado en una metodologia de tipo explicativa dirigido a responder
las causas de los eventos fisicos y mecanicos de la ocurrencia de cada fenémeno, mediante
las condiciones de disefio y de las varibles del sistema laminar relacionadas de la siguiente
manera:

¢ Relacién entre la geometria de una pala de UAV vy la longitud de trabajo necesaria
en la bobinadora de filamentos: Dicha geometria esta en funcion de la cuerda,
longitud, perfil aerodinamico y peso maximo al despegue, y debe estar dentro de las
limitaciones de la maquina para manufacturar controlando el &ngulo de bobinado.

e Restriccion del angulo de bobinado: limitaciones de la maquina y resistencia del
material laminado.

e Proceso iterativo: debido a que las cargas actuantes sobre la pala varian en funcion
de la masa.

e Seleccién de los materiales: en funcién del nimero de capas y con un software
elaborado para facilitar su calculo, haciéndolo mas rapido y preciso.

¢ Molde: capacidad de rotar con el mandril, soportar esfuerzos de compresion del hilo
de fibra de carbono, cumplir con la geometria requerida, elaboracién rpida y
economica.

¢ Desmoldante adecuado: proteccién del molde y facilitar extraccion del componente.

e Adaptacion el proceso de manufactura: Seleccionar molde, desmoldante, nimero
de capas y angulo de bobinado. Generar satisfactoriamente cada capa en funcion
de un nimero dado de pasadas del carro porta resina, que dependia del angulo
implementado.

e Las pruebas no son exhaustivas, se realizaron para conocer que el material soporta
la carga flectora de disefio en el rango elastico, mas no como validacion del modelo
tedrico, ya que para ello es necesario realizar un disefio experimental completo, el
cual por razones de aplicacion y orientacion, no se cubrié en el presente trabajo.
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3.1 PLANDE TRABAJO

En la Figura 3.1.1 se muestra el diagrama de flujo disefiado para la manufactura de la pala
de helicoptero del proyecto mediante el sistema de bobinado de hilos. Se propuso una
solucién que permitiera seleccionar de manera confiable cada variable desconocida de los
subprocesos, con un procedimiento contrastado con la bibliografia. Estos subprocesos son:

e Determinar las caracteristicas basicas del elemento en relaciéon a su funcionamiento:
Haciendo énfasis en su geometria

o Determinar las caracteristicas relacionadas con las cargas del elemento, es decir,
realizar el andlisis de cargas y definir el laminado

e Determinar la cantidad de resina, endurecedor (catalizador) y fibra de carbono
e Fabricar el molde y seleccionar desmoldante
e Fabricar la pala

Se verifico que cada seleccion permitiera cumplir con los objetivos inicialmente planteados,
para dar una solucién confiable al problema, cuyo proceso era desconocido. En la Figura
3.1.1 los suprocesos se muestran relacionados con todas las variables desconocidas donde
era necesario tomar una decision.

Figura 3.1.1 Diagrama de flujo del proceso de manufactura de palas de helicdpteros
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4. RESULTADOS Y ANALISIS

La respuesta de un sistema laminar bajo un determinado conjunto de cargas puede ser
determinada con la realizacién de productos en laboratorios. Sin embargo, cuando éstos se
conforman de varias laminas y se le confieren diferentes condiciones de carga, como es el
caso de un estudio preliminar de disefio, se requiere usar los métodos de analisis para la
estimacion de esfuerzos en un laminado. La complejidad de la distribucion de la tension a
lo largo de las regiones de la fibra y la matriz de todas las capas del laminado, no se pueden
tener métodos de analisis precisos (Departament Of Defense United States Of America,
2002).

4.1 DISENO DE LA PALA

Es necesario conocer el peso maximo al despegue del helicoptero UAV para saber la fuerza
de sustentacion que debe generar la pala. Para ello, se parte de los datos de varios
helicopteros comerciales, suministrados en sus Data Sheets, de los cuales se ha extraido
para cada modelo de UAV y su respectivo fabricante, el peso maximo al despegue, la
Velocidad de Crucero, y Diametro del Rotor Principal. Por otro lado, la longitud de la Pala
(generalmente dada en metros), se obtiene sustrayendo del radio del rotor principal la
excentricidad, que se define como la distancia desde el eje del rotor hasta la raiz de la pala,
y se asumio de 5 cm. Los datos fueron condensados en la Tabla 4.1.1.

Tabla 4.1.1 Datos obtenidos de los fabricantes

PESO MAXIMO AL VELOCIDAD DE DIAMETRO LONGITUD DE

UAV FABRICANTE DESPEGUE CRUCERO ROTOR PRINCIPAL LA PALA
(Ke) (Km/h) (m) (m)
AT-10 Advanced UAV Technology 6,3 50 1,7 0,8
SR20 Rotomotion 13 40 1,9 0,9
AT-30 Advanced UAV Technology 12 80 1,981 0,9405
SR100 Rotomotion 16 79,2 2,01 0,955
AT-200 Advanced UAV Technology 47,7 160 3 1,45
APID 60 CybAero 180 150 3,3 1,6
MQ-8B Fire Scout Northrop Grumman 14288 212,98 8,4 4,15
MQ-8C Fire Scout Northrop Grumman 2721,55 259,28 10,7 5,3

Fuente: A partir de (Advanced UAV Technology Limited, 2013), (ROTOMOTION, LLC, 2013), (Advanced UAV
Technology Limited, 2013), (ROTOMOTION, LLC, 2013), (Advanced UAV Technology Limited, 2013), (CybAero,
2013), (Northrop Grumman Corporation, 2013), (Northrop Grumman Corporation, 2013)

En la Figura 4.1.1, se muestra la curva del peso maximo al despegue en funcién de la
longitud de la pala y la curva de tendencia polindmica que le aproxima, ver Ecuaciéon 4.1. a
partir de la cual, se puede aproximar un peso maximo de despegue apropiado en funcién
de una longitud de pala seleccionada para su construccion.

y = 122,95x% — 155,09x + 42,009
Ecuacion 4.1 Curva Peso Maximo al Despegue vs Longitud de la Pala
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Figura 4.1.1 Peso maximo al despegue vs longitud de la pala
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Fuente: Autor

Tal como lo explica (Leishman, 2006, pags. 58, Momentum Theory Analysis in Hovering
Flight), el disefio preliminar y basico de la dinamica de la pala se realiza para un vuelo
estacionario (Hover), siguiendo la teoria de momento (momentum theory). El flujo se asumié
axi-simétrico, desplazandose verticalmente por el rotor, ya que es el régimen de flujo mas
facil de analizar y predecir con los modelos mateméaticos. Esta simple aproximacién es
conocida como la teoria de momento de Rankine-Froude. El vuelo estacionario es una
condicion de vuelo Unica, ya que en este estado la aeronave posee cero velocidades vertical
y de avance, (Leishman, 2006, pag. 58). El autor define la solidez del rotor (o) con la
Ecuacion 4.2, (Leishman, 2006, pags. 69,77):

Nb = ¢ _ blade area

m+R  disk area
Ecuacién 4.2 Solidez del rotor
Donde:
- Nb: niimero de palas = 2 por las referencias encontradas agrupadas en la Tabla 4.1.1
- R:radio del rotor = se asumié 0.7 m para una longitud de pala de 30 cm (justificado adelante)
- C: cuerda del perfil de la pala, que debe determinarse para especificar la geometria del
elemento.

(Leishman, 2006, pag. 69), afirma que los valores tipicos de la solidez del rotor se
encuentran entre 0.05 y 0.12. Sin embargo, valores bajos resultan en tener que aumentar
el angulo de ataque de las secciones de la pala (lo que aumenta el coeficiente de
sustentacion), para obtener los mismos valores de coeficiente de empuje a la misma area
de disco rotor, lo que incrementa la posibilidad de que la pala entre en pérdida (Leishman,
2006, pag. 77). Se eligio el mayor valor del rango: o = 0.12, ya que la pala a construir no
variara el angulo de atague en sus secciones, como habria que hacerlo para valores
menores. Despejando de la Ecuacion 4.2, se obtuvo un valor de cuerda de pala de ¢ =13
cm, para una cuerda constante a lo largo de la pala.
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Se conoce de la maquina bobinadora de la Escuela de Ingenieria Mecénica, que el carro
que guia la fibra de carbono se desplaza linealmente sobre un eje longitudinal, en una
longitud de trabajo méaxima disponible de 73 cm, correspondiente a la longitud limite de
trabajo. La longitud de pala debe ser menor a 73 cm para que se pueda manufacturar.

El &ngulo de bobinado se define, segun (ASM International, 2011, pag. 42), como el angulo
entre la direccion de la fibra en la superficie del mandril y el eje de rotacion del mismo
(donde esta ubicado el molde). Es de anotar, que por definicion, a cero grados es axial y a
noventa grados es circunferencial.

Se dedujo la expresién para la longitud de trabajo necesaria en funcion de la longitud del
molde y del angulo de bobinado, a partir de la geometria mostrada en la Figura 4.1.2. En la
Figura 4.1.3, se grafico la longitud del recorrido necesaria para el carro en funcion del angulo
de bobinado.

Figura 4.1.2 Definicion de la geometria de la longitud de trabajo
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Nota: Y=Separacion brazo-eje + Cuerda/2, donde: Cuerda=13 cm y Separacion brazo-eje=30 cm
Fuente: Autor
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Figura 4.1.3 Longitud de trabajo requerido a diversos angulos de bobinado
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Fuente: Autor, datos en el Anexo H

Nétese en la Figura 4.1.3, que a mayor angulo, menor es el recorrido requerido. Los angulos
de bobinado cercanos a 90° resultan en estructuras con baja capacidad de carga axial y
por esto se limité el angulo maximo a 6 = 80°. En cuanto a la longitud del molde (L), se
decidio trabajar con una longitud L = 30 cm, con el fin de tener la posibilidad de trabajar con
el mayor rango de angulos de bobinado, entre 50° y 80°, ver Tabla 4.1.2.

Tabla 4.1.2 Longitud de trabajo y angulo respectivo

Molde (cm)| Angulo () |LOn8itud de
trabajo (cm)

50 69,44

- 650 57.14

70 4711

20 38,29

Fuente: Autor

En la practica, para la implementacion del proceso de manufactura y el andlisis de la
mecanica de laminados (ver 4.1.2 Determinacion del nimero de capas), se selecciona el
angulo de sesenta grados (ver 4.2.4 Fabricacion de la pala), para el tamafio de molde con
treinta centimetros de longitud. Empleando la Ecuacién 4.1 para una longitud de pala L =
30 cm, se determind el peso maximo al despegue, W = 6.6 kg. Segun (Abbott, Doenhoff, &
Stivers, Jr., 1945, pag. 4), los dos ultimos numeros de la designacion NACA indican el
grosor maximo en porcentaje de la cuerda, es decir, como para este caso se seleccioné un
perfil NACA 0012, el grosor es 12% de la cuerda, igual a 1.56 cm.
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4.1.1 Andlisis de cargas

De acuerdo con (Leishman, 2006, pag. 174), las fuerzas en el componente “pala” son
aerodinamica y centrifuga, y como la fuerza gravitacional es relativamente mas pequefia
que las otras, se puede despreciar. Para determinar la fuerza centrifuga y la fuerza de
sustentacion (aerodindmica) a las que se encuentra sometida la pala, (Leishman, 2006,
pag. 175) propuso las condiciones de equilibrio sobre el punto donde la pala esta anclada
al rotor, es decir, a partir de la excentricidad. Dicho anclaje es llamado el eje de aleteo o
“flapping hinge”, ver la Figura 4.1.4.

Figura 4.1.4 Equilibrio alrededor del eje de aleteo

Variables conocidas
e 0=191,7 rps Velocidad angular del rotor
e W=64,68 N Peso maximo al despegue de la aeronave

dFs e B=0,0785 rad Angulo de cono en radianes
() e eR= 0,05 m Excentricidad de la pala
Eje rotacional dL o e e=0,017 Coeficiente de excentricidad
’ \ Direccién de e L=64,75 N Fuerza de sustentacion
I aleteo positivo e R=0,3 m Radio de la pala

Eje de aleteo Variables desconocidas

dFcr) o M=Masadela pala en kg
e m= Masa por unidad de longitud de la pala en kg*m

|

eR. e Fcr=Fuerza de traccién o centrifuga en N
= e F,=Fuerza vertical en funcién de la sustentacién en N
< 4 >|| e Fp= Componente de FZ en direccion longitudinal en

funcién de la sustentacién en N
e Mp=Momento aerodindmico en N*m

e Mg.= Momento por fuerzas centrifugas en N*m

Fuente: (Leishman, 2006, pag. 175)

De acuerdo con (Leishman, 2006, pag. 171), las palas forman un cono con angulo 3 cuando
estdn en operacion, estableciendo un equilibrio estatico entre las fuerzas aerodinamicas
(de sustentacion) y la fuerza centrifuga. Como las fuerzas centrifugas son dominantes, el
angulo formado es relativamente pequefio, y usualmente esta entre 3 y 6 grados (se
selecciond el promedio para el disefio).

La excentricidad de la pala, definida como eR en la Figura 4.1.4, se asumi6 de 5 cm. Segun
(Leishman, 2006, pag. 176), esta depende del producto entre el radio de la pala R y el
coeficiente de excentricidad e, el cual es tipicamente menor a 0,15 y para los datos
seleccionados fue de 0,017, estando dentro del rango. También se asume que la
sustentacion tiene una distribucién parabdlica sobre la pala recta, por lo que su fuerza
resultante se localiza en % del radio. De esta forma, el momento aerodinamico se expresa
en la Ecuacion 4.3. EI momento generado por las fuerzas centrifugas, Ecuacién 4.4, en
funcién de B, parte de integrar sobre la pala el producto entre estas y una distancia desde
la raiz. Debe tenerse en cuenta que cuando la pala alcanza el equilibrio, el momento por
fuerza centrifuga se relaciona con el momento aerodindmico como se muestra en la
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Ecuacion 4.5 (de alli el signo negativo de la Ecuacion 4.3), y con esta se hall6 la expresion
para la fuerza flectora que actla a % del radio de la pala en la Ecuacion 4.6, o fuerza de
sustentacion.

3
Mﬂ = —ZR * [,
Ecuacion 4.3 Momento aerodindmico
R MQ?BR?*(1 — €3
Mpc = | m0*y?*Bdy = g 3( 2

eRr
Ecuacién 4.4 Momento por fuerzas centrifugas

_MB = MFC
Ecuacién 4.5 Equilibrio de momentos

La fuerza centrifuga o a traccién (Fce) en la direccion axial de la pala, ver Figura 4.1.4, se
hallé con el producto de la masa y la velocidad angular de un elemento posicionado a una
distancia “y” e integrando a lo largo de la pala, desde la raiz, y su expresion se muestra en
la Ecuacion 4.7. El angulo B debe trabajarse en radianes, debido a que se realizaron
aproximaciones de seno (seno de B =~ ) y coseno (coseno de 3 = 1) con base en las series

de Taylor para estas funciones trigopnométricas.

Los valores de la fuerza de sustentacién y de traccion que se generan dependen de la masa
de la pala, como se puede observar en la Ecuacion 4.6 y Ecuacién 4.7. Esta se determiné
con un proceso iterativo en funcion de varios valores de espesor, ya que su valor es
variable, porque la densidad es constante y el volumen cambia con el espesor. Del proceso
de iteracion se habla en el siguiente capitulo: 4.1.2 Determinaciéon del nimero de capas,
del cual se seleccioné el valor de la masa: 0.182 kg.

4MQ?BR
L= —TB(1—e3)

Ecuacion 4.6 Fuerza flectora o de sustentacion, que actla a % del radio de la pala

R MQ?R
Fc=| mQ<ydy =
eRrR 2
Ecuacién 4.7 Fuerza de traccion debida a la fuerza centrifuga

(1-e?)

Se propone como una aproximacion inicial el motor de (Thunder Tiger, 2011, pag. 2), ya
que es empleado en helicopteros con pequefios radios controlados, con velocidades
angulares en el rotor principal entre 2.000 — 21.000 rpm, seleccionando la media para los
calculos.

Mediante la Ecuacion 4.4, la Ecuacion 4.6 y la Ecuacién 4.7, se implementaron
respectivamente los valores del momento por fuerzas centrifugas, la fuerza de sustentacion,
y la fuerza a traccion, mostrados en la Tabla 4.1.3. La fuerza de sustentacion fue L = 70 N,
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asegurando que puede levantar el peso maximo de la aeronave: W = 64.68 N. Este valor
de sustentacion esta ubicado en ¥ de la longitud de la pala (225 mm desde su raiz).

Tabla 4.1.3 Fuerzas actuantes en la pala
Momento generado
por fuerzas
centrifugas, Mgc
(N*mm)

Fuerza de sustentacion, | Fuerza de traccion,
L Fc

(N) (N)

14374 70 900,35
Fuente: Autor

La sustentacion que produce cada pala debe ser igual al peso del helicoptero dividido entre
el numero de estas, para un vuelo estacionario, ver (Montgomery, 1964, pag. 14). Por el
contrario, cada una se disefié de manera que individualmente puedan generar una fuerza
de sustentacion igual al peso total del UAV, por lo que esta se sobre-disefio.

4.1.2 Determinacion del numero de capas

Se definieron las propiedades elasticas del material de la pala mediante el método de
analisis implementado de la mecanica basica de laminados de placas compuestas.
Asumiendo segun (Nettles, 1994, pag. 1), los requerimientos para analizar un elemento
fibrorreforzado laminado continuo, se tiene que:
e El material esta hecho de una o mas capas, de fibras paralelas y continuas en el
material, aunque no sean necesariamente del mismo espesor o material
e Es un estado plano de esfuerzo, por lo que se ignoran los esfuerzos y deformaciones
en la direccion del espesor
e El espesor es de magnitud mucho menor que el largo y el ancho
e El método se limita a la respuesta elastica del material

Ademas, segun el autor, las laminas de compuesto nunca son isotropicas, y para definir y
comprender mejor el material, se introducen las definiciones con las que tiene relacion,
(Nettles, 1994, pags. 1-2), (ASTM D3878, 2007, pag. 3):

e Laminado: Material formado por capas o0 laminas (término intercambiable)
superpuestas pegadas, es decir un ensamble perfectamente unido de pliegues
individuales de un compuesto en una direccidén que define la orientacion de los pliegues
dentro del laminado (Mortesen, 2007).

¢ Lamina: Segun la ASTM D3878-07, es la subunidad de un laminado que consiste de
uno o mas pliegues adyacentes del mismo material con orientacién idéntica (ASTM
D3878, 2007, pag. 3).

o Plieque o0 capa: Desde el punto de vista de preimpregnados, (Niu, 1992, pag. 52) lo
define como una sola capa de material preimpregnado del término en inglés “prepreg”.

e Ortotropico: Diferentes propiedades mecanicas en los tres ejes mutuamente
perpendiculares. Un laminado simétrico y balanceado tiene los pliegues orientados
paralelos o equilibrados a dos ejes perpendiculares, a una escala macroscopica estos
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materiales pueden ser tratados como materiales homogéneos ortotropicos (Daniel &
Ishai, 1994, pag. 162).

Homogéneo: Las propiedades del material son indiferentes de punto a punto en el
mismo. El compuesto tiene dos fases claramente identificables (resina y fibra), sin
embargo, a una escala macroscépica se generaliza como homogéneo para la
respuesta elastica

Direcciones principales del material: Direcciones paralela y perpendicular a las fibras
en la lamina

Laminado balanceado: para cada capa ubicada a un &ngulo positivo, hay otra ubicada
a un angulo negativo, con el mismo espesor y propiedades, y segun (Hyer, 1998, pag.
298) no importa el lugar en que esta ubicada en el espesor del laminado (Daniel & Ishai,
1994, pag. 157)

Laminado de capas _angulares (angle ply): Capas de igual espesor y material
laminadas a un angulo 8 positivo y/o negativo. Estos laminados tienen a cortante tanto
mayor rigidez como propiedades de resistencia que los laminados a cero-noventa
grados, (Kaw, 2006, pag. 372)

Laminados simétricos: Un laminado es simétrico las placas estan ubicadas a manera
de espejo sobre su plano medio geométrico, es decir, que por cada capa de un lado de
un plano de referencia (medio en la superficie) le corresponde una capa a igual
distancia del plano de referencia en el otro lado con caracteristicas idénticas, tales
como espesor, orientaciéon y propiedades (ver Figura 4.1.5)

Figura 4.1.5 Laminado simétrico con capas idénticas y equidistantes
z

dk= dk
K=K’

K
dx
________ X
d
K’

Fuente: (Daniel & Ishai, 1994, pag. 154).

|
|
|
|
1

e Anti simétrico: O “no simétrico”, laminado cuyas capas (mismo material y espesor)
estan a un mismo angulo (pero signo contrario) y a una misma distancia desde el
centro medio geométrico (Kaw, 2006, pag. 372)

El material compuesto puede ser disefiado y elaborado por diferente nimero de laminas de
material unidireccional, en una o mas direcciones con el fin de que el material desarrollado
presente un comportamiento isotrépico, pues representa una mayor confiabilidad en su
puesta en funcionamiento (Feraboli & Masini, 2004, pag. 325) (Fernlund, y otros, 2002, pag.
347). En la Figura 4.1.6, se observan diversos esfuerzos paramétricos a los que pueden
estar sometidas las laminas unidireccionales.
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Figura 4.1.6 Esfuerzos en laminas Unidireccionales

m- Longitudinal Tensile Strength, F,,

=

1
Longitudinal Compressive Strength, F,,
————1 Transverse Compressive Strength, F,,
| t
S—
= Transverse Tensile Strength, Fy, [ [
———— In-Plane (or Intralaminar) Shear Strength, F,, or Fg
o —

Fuente: (Daniel & Ishai, 1994, pag. 107)

Es de anotar, que los materiales laminados son complejos, y asi mismo lo es su deterioro,
ya que altos niveles de humedad puede producir en la resina un proceso de plastificacion,
degradacion de las fibras y/o fallas en la interface. En algunos casos se presenta
disminucion de Tg4 hasta de 20°C por cada 1% de humedad absorbida (Akay, Kong, Mun, &
Stanley, 1997, pag. 565).

Al igual que otros materiales la mecanica de materiales compuestos puede ser resuelta
mediante el uso de tres principios basicos: las ecuaciones de equilibrio estéatico, basadas
en la segunda Ley de Newton, las relaciones de esfuerzo-deformacion y las ecuaciones de
compatibilidad geométrica. Puede haber solucion independiente para las tres ecuaciones
de los sistemas estaticamente determinados, y para los estaticamente indeterminados se
puede hacer uso simultaneo de las ecuaciones para su solucién (Gibson, 2007, pags. 34-
35). Con la presunciéon de que ambos materiales de un compuesto son lineales elasticos,
se puede deducir que el comportamiento de todo seré linealmente elastico. Sin embargo,
un material compuesto sometido a estados de carga especificos, no necesariamente sus
componentes fibras y matriz, tienen el mismo valor y direccion de las tensiones producidas
en la matriz y el refuerzo. Al utilizar las relaciones constitutivas, se suponen las tensiones y
deformaciones medias del material compuesto (Bonet, Mecéanica de Lamina, 2008, pag. 31)

De las respuestas obtenidas a partir de las cargas aplicadas en un punto con una direccion
especifica se conoce el comportamiento de los materiales compuestos, el cual depende de
las propiedades de resistencia y rigidez en cada una de las direcciones (Jones, 1999, pags.
12-13). El comportamiento mecanico de los materiales compuestos, ya sea Isotropico,
ortotropico y anisotrépico (Daniel & Ishai, 1994, pag. 153), dependen de las propiedades
del sistema laminado y su composicién heterogénea y anisotrépica, tal como lo afirma
(Gibson, 2007, pag. 33), donde las propiedades cambian sobre un eje de estudio de la
matriz a la fibra. En el eje coordenado de la capa, se denotan como direcciones 1, 2y 3 las
paralelas a la fibra, perpendiculares a la fibra y a través del espesor, respectivamente

by,

(direcciones principales). En el eje coordenado del laminado, se denota “x” como la
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direccion de aplicacién de la carga (eje axial del molde), y como la direccion perpendicular
a x, y z en la direccion del espesor y perpendicular a x e y. Se denomina como angulo de
capa al formado entre el eje 1 de la lamina y el eje x del laminado.

Al material compuesto del sistema laminar empleado se le denominard como placa, ya que
asi se considera a cualquier forma delgada, como un cascaron.

En la mecénica de laminados, siempre y cuando el material no esta dafiado y sufre
deflexiones pequeias, se asume que (Nettles, 1994, pag. 11):

e El espesor es muy pequefio comparado con las otras dimensiones
e Las capas estan perfectamente unidas

e Lineas perpendiculares a la superficie del laminado permanecen rectas y perpendiculares a la
misma luego de la deformacion y no cambian su longitud (segun (Hyer, 1998, pag. 219) esto
es la hipotesis de Kirchhoff)

e Lasldminas y el laminado como tal son linealmente elasticos

e Se desprecian el esfuerzo y las deformaciones a lo largo del espesor

Se asume para este proceso de manufactura, que el laminado resultante es no simétrico,
ya que el bobinado fabrica una capa a un angulo negativo, seguida de una capa a un angulo
positivo, de manera que las capas en la parte inferior al plano medio geométrico no son del
orden inverso (espejo) a las de la parte superior al mismo. El tipo de laminado es de capas
angulares, debido a que las capas estan a un mismo angulo pero solo varia su sentido.

El &ngulo de cada capa se toma positivo si esta girada en el sentido de giro de las manecillas
del reloj, con respecto a la direccién del laminado, o negativo si esta en el sentido contrario.
El espesor de cada capa se denomina tp, (espesor del pre impregnado, o de fibra con
resina) y el espesor del laminado se denomina t.

De acuerdo con (Hyer, 1998, pag. 126), se han elaborado modelos de resistencia de
materiales, denominados como ley de mezclas, los cuales parten de una celda unitaria que
representa una combinacion de fibra-resina, a la cual se le aplica un esfuerzo en el sentido
de la fibra y otro en el sentido transversal. Para el material, se tienen: el modelo para el
modulo elastico en la direccion de la fibra (Ecuacion 4.8), en la direccion transversal
(Ecuacion 4.9), para la relacién de Poisson o relacion de deformacion por contraccion en la
direccion 2 entre la deformacion por elongacién en la direccion 1 (Ecuacion 4.10) y para el
moddulo a cortante axial (Ecuacion 4.11). Ademas, se conoce la relacién existente entre los
modulos en cada una de las dos direcciones con la relacion de Poisson para la condicion
de isoesfuerzo e isodeformacion (Rodriguez Adaime, 2013, pag. 5) (Ecuacion 4.12). En
estas, V' y V™ son el porcentaje de fibra y de matriz en volumen y E/ y E/ los médulos de
la fibra en direccion 1y 2, respectivamente; v/, la relacion de Poisson entre direcciones 2 y
1 de la fibra; E™ el moédulo de la resina; v™ la relacidon de Poisson de la matriz; Gl’c2 y G™los
mdédulos a cortante de la fibra en el plano 1-2 y de la matriz, respectivamente.
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E, = ElVI + Emym = B[S + Em(1 - V)
Ecuacién 4.8 Médulo de Young en la direccion 1 de la capa, (Hyer, 1998, pag. 128)

g 1
v a-vh
Ef BT
Ecuacion 4.9 Modelo del moédulo de Young en la direccién 2 de la capa, (Hyer, 1998,
pag. 132)

Vip = v{sz +um(1-V))
Ecuacion 4.10 Modelo de la relacion de Poisson entre la direccion 2 y la 1 de la capa,
(Hyer, 1998, pag. 130)

1
La=vh
Gf B

Gz =
Ecuacioén 4.11 Modelo del mddulo a cortante, (Hyer, 1998, pag. 139)

v E
Uy = 12 Z/E1

Ecuacion 4.12 Relacién entre Poisson y los modulos de Young, (Nettles, 1994, pag. 4)

(Nettles, 1994), brinda la relacién matricial entre esfuerzos y deformaciones con la matriz
reducida de rigidez llamada [Q] en el eje de coordenadas de la capa, ver Ecuacién 4.13.

Q1 Q12 07r7&
Q12 Q2 O &2
0 Qeellriz
Ecuacién 4.13 Relacién matr|C|aI de esfuerzo-deformacién, (Nettles, 1994, pag. 6)
Donde los componentes de la matriz de rigidez estdn dados por la Ecuacion 4.14. El

componente de la posicion 3,3 de la matriz tiene subindices 6,6 ya que proviene de la
solucion para un material ortotrépico a partir de un anisotrépico.

0.y = Ey 0.y = vy B,
1= . . 12=5
1—vy,09 1 —vy,05
Qup = —2— Qes = G
22 = » 66 — U12
1 — v,y

Ecuacién 4.14 Componentes de la matriz [Q], (Nettles, 1994, pag. 6)

Las cargas no coinciden con las direcciones principales de la ldmina, por lo cual esta es
referida como “generalmente ortotrépica”y para su analisis los esfuerzos y deformaciones
deben transformarse a coordenadas que coincidan con los ejes de aplicacién de carga, o
ejes del material laminado, ver (Nettles, 1994, pag. 6). Luego de implementar una matriz de
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transformacién de coordenadas, para llevar la Ecuacion 4.13 al eje coordenado de la placa,
se define la relacion entre los esfuerzos y las deformaciones con la matriz transformada de
rigidez de la lamina o Q-Barra en la Ecuacion 4.15. Esta muestra el denominado acople de
extensién-cortante cuando las capas se cargan a una direccion diferente a las principales y
ocurre cuando Q¢ ¥ Q, son diferentes de cero.

0x1 [Qu1 Q12 Que|[éx
B[ & g
Txy Q—16 Q—26 Q—66 Vxy

Ecuacién 4.15 Relacién matricial transformada de esfuerzo-deformacion, (Nettles, 1994,

pag. 10)

Donde los componentes de la matriz transformada de rigidez estan dados para cada angulo
de orientacion de cada lamina, en la Ecuacion 4.16, y dependen del &ngulo de cada capa,
obteniendo una matriz Q barra para cada capa del laminado.

Q11 = Qq1c05*0 + 2(Qq5 + 2Q¢¢)c0s205in?0 + Qp,sin*6
Q12 = (Q11 + Qz2 — 4Q46)c0s205in%0 + Q1,(cos*O + sin*)
Q2 = Q115in*0 + 2(Qq5 + 2Qge)c0s205sin?0 + Qy,c0s*0
Q16 = (Q11 — Q12 — 2Q66)c0530sinb + (Q12 — Q22 + 2Qg6)cosOsin®0
Q26 = (Q11 — Q12 — 2Q46)sin360c056 + (Q12 — Q22 + 2Q64)sinbcos®6
Qo6 = (Q11 + Qa2 — 2Q1; — 2Q¢6)c05%0sin%0 + Qe (cos*O + sin*)
Ecuacién 4.16 Componentes de la matriz reducida de rigidez de la lamina, (Nettles,
1994, pag. 9)

Los laminados no simétricos no tienen el eje neutro en el plano medio geométrico, por lo
cual los esfuerzos no estan distribuidos de manera uniforme con respecto al plano medio

geomeétrico, a lo largo del espesor, ver Figura 4.1.7.

Figura 4.1.7 Plano medio geométrico y eje neutro

Plano medio
geométrico

IE;C neutro =5

H i
Fuente: Modificado de (Kaw, 2006, pag. 433)

plano medio

Eje neutro

El efecto de la Figura 4.1.7, debe introducirse en las matrices constitutivas, afiadiendo los
momentos generados por las distribuciones de deformaciones, como se explica a
continuacion, y nétese que cada una se reescribié generalizandola para un laminado en
funcion de su espesor.
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Con la Ecuacion 4.17 se halla la matriz extensional de rigidez, la cual relaciona los esfuerzos
normales y las deformaciones (asi como el médulo de Young) aunque los términos Aisy Az
relacionan los esfuerzos cortantes con las deformaciones normales y deformaciones
cortantes con los esfuerzos normales.
n
Ajj = Z[Q_L]]ktk = [QU_Q + Ql]+9] t/2
k=1
Ecuacién 4.17 Componentes de la matriz extensional de rigidez, el término t es el
espesor del laminado, (Nettles, 1994, pag. 24), expresion final de la igualdad
deducida por el autor

Con la Ecuacién 4.18 se halla la matriz de rigidez de acoplamiento, la cual relaciona las
deformaciones de flexién (o curvaturas de la placa) con los esfuerzos normales, pero las
componentes Bigs Y Bas relaciona las deformaciones de torsion con los esfuerzos normales

. i Ry +hy—
y las deformaciones cortantes con los esfuerzos flectores. El término (%) es la
distancia desde el plano medio geométrico al centro de la k-ésima capa.

z[ U] k(hk+hk 1)

Ecuacion 4.18 Matriz de rlgldez de acoplamiento, (Nettles, 1994, pag. 24)

A partir de la Ecuacion 4.18 se dedujo la expresion para hallar la matriz de rigidez de
acoplamiento Bj en funcion del espesor del laminado, para cualquier valor de este, en la
Ecuacién 4.19. El nimero de capas desde el plano medio geométrico (m) puede ser par o
impar y depende del total de nimero de capas que componen el espesor. Si es par o impar,
el orden de apilamiento de las capas a un angulo positivo 0 negativo es diferente y por
tanto, varia el producto entre la distancia del punto medio del espesor de cada capa hasta
el plano medio geométrico y el componente respectivo de la matriz transformada de rigidez.
En la Figura 4.1.8 se muestra que de los términos de B varian para el caso par o impar.

= t/2tpp, parte entera

< (4k _3) (4k —1) (—4k +3)
Sim es par ZHQ” e ] [Q” ”” Wi] [Q” ””Wf]
+ [thpw]
(4k 3) (4k-1) (—4k +3)
“Qu PP o ] [QU pp ppi] [Qll pp ppf]
Simes
. (—4k+1) t
impar [Q”t 2 o o (05
+ [T;"tpp * typ (ﬂ + 0.5)]

Ecuacién 4.19. Matriz de rigidez de acoplamiento Bjj, deducida a partir de la Ecuacion
4.18

Pagina 34 de 105



Figura 4.1.8 Orden de apilamiento geométrico

Ejemplocon capa a:
- mpar:Producto entre distancia del plano medio geométrico al punto mediode la

“q”

capa y lacomponente Q
- mimpar: Producto entre dlstancna del plano medio geomeétrico al punto medio de la

“q”

capa “a”y lacomponente Q

+0
-8 +6
+ 6 -6 ) )
a -8 Plano medio geométrico a +0 Plano medio geométrico
+0 - 6
-8 + 6 <
) m =4 = par ) m =3 =impar
-6

Fuente: Autor

Con la Ecuacion 4.20 se determina la matriz de rigidez a flexién, la cual relaciona la cantidad
de curvaturas de la placa con los momentos flectores y el ultimo término relaciona el
segundo momento de cada capa con respecto al plano medio geomeétrico.

o= Y (3 e (B2

Ecuacién 4.20 Matrlz de rigidez a flexion, (Nettles, 1994, pag. 25)

A partir de la Ecuacion 4.20 se dedujo la expresion para hallar la matriz de rigidez a flexion
Dj en funcion del espesor del laminado, para cualquier valor que este tome, en la Ecuacion
4.21. Al igual que la matriz Bj, la matriz D; es diferente si el nUmero de capas es par o impar.

m = t/2t,p, parte entera

Gl /e 4k — 3)\2 3 4k — 1)\
= Z |:Ql79 (tlp_;+ tpp <tm’(27)> ) + ” <t12 +t (%) )]
Sim es par -
—_(t3, oo (—4k +3))? t3, oo (—4k + 1)\?
A EeR: (f) M bR (f)
b sy £, (4K — 3) (4k —1)\?
ij — kZl l] 12 + ( 2 Qz} >
Simes 2
tay (—4k +3) (—4k+1)
impar +]Q5° <—+ ("” ))] [ 5 <—+t (*” > ))”
t3, t t3, z
+|o7 <E+t (Zt os)) g (ﬁ +t, (2c +05) )]

Ecuacion 4.21 Matriz de rigidez a flexion, deducida a partir de la Ecuacion 4.20

A partir de las matrices anteriores y conociendo la expresion para las deformaciones en el
plano medio (¢2) y los esfuerzos resultantes en unidades de fuerza por unidad de longitud
(Nx), es posible determinar los moédulos elasticos. Se muestra la Ecuacion 4.22 para el
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moédulo de Young en la direccion “x”, donde los esfuerzos y las deformaciones estan dados
en forma matricial en funcién de los determinantes de las matrices vistas previamente. Las
ecuaciones para los demas mdédulos elasticos y las relaciones de Poisson para el laminado
se muestran en el Anexo C.

N, Biz Byz Bys D1z Dy Die
E __t _ Big B¢ Bes Dic Dy Des *l
x e,? Az Aze Biz By By t

BZG 366 D16 D26 D66
Ecuacién 4.22. Médulo de Young en x, (Nettles, 1994, pag. 35)

Para caracterizar el material, se define la matriz de rigidez del laminado (Ecuacién 4.23)
que depende del espesor, las propiedades del material de la lamina, la ubicacion de cada
capay la orientacion de las fibras. Esta también es llamada la matriz ABD y se deriva de la
hipétesis de Kirchhoff, las definiciones de los esfuerzos resultantes y de asumir un estado
plano de esfuerzos, ver (Hyer, 1998, pag. 290), (Benjamin, 2009, pags. 342-343):

A12 A22 A26 B12 B22 B26

A1 Az A By Byp 311
A Aze Aee Bie Bas Bes

Matriz ABD =

Bl6 BZ6 B66 D16 D26 D66
Ecuacién 4.23 Matriz de rigidez del laminado o matriz ABD, (Hyer, 1998, pag. 290)

Para invertir la matriz de rigidez del laminado se puede seguir con la Ecuacion 4.24,
invirtiendo primero las matrices de rigidez: extensional, de acoplamiento y a flexion (Hyer,
1998, pag. 290), (Benjamin, 2009, pags. 342-343):

Matrices parcialmente inversas | Matrices inversas
[A] = [A]T* [A'] = [A*] - [B*][D"]*[C]
[B*] = —[A]7*[B] [B'] = [B"][D*]™*
[c*] = [B][A]* ('] =-[D"]![C"]
[D*] = [D] - [B][A]~*[B] [D'] = [D*]~*
Ecuacién 4.24 Matrices inversas, (Nettles, 1994, pag. 22)

Finalmente se puede obtener las deformaciones y curvaturas de la superficie de referencia
(plano medio geométrico) conociendo las cargas (incluyendo los momentos generados) e
implementando la Ecuacion 4.25. Esta ecuacion es de gran importancia en el analisis de
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estructuras compuestas, como afirma (Hyer, 1998, pag. 290). Sin embargo, solamente se
trabajé para el disefio el esfuerzo resultante por la carga a traccion (Nx), y el momento sobre
el eje “y” (My).

(&2 ] [Al, A, Al Bii Bi; Bie][ Ny
&y A, Ay Ay Bi; By Byg|| Ny
)/;?y — Alg 26 Ass Bis B Bge||Nxy
K, Ci1 Ciz Cig Di; Dip Dig|| Mx
Ky C1’2 Czlz Czla D{Z Déz Dé6 My

_ny_ -61,6 62,6 C6,6 D{6 DéG Dé6— -MxY-

Ecuacién 4.25 Deformaciones en el plano medio geométrico y curvaturas de la placa (K),
(Nettles, 1994, pag. 22)

Para el esfuerzo resultante se definié el area de la seccidn transversal de la pala en funciéon
del espesor, Ecuacion 4.26, y se empleé la Ecuacion 4.27, en funcién del mismo con un
resultado por unidad de longitud y tomando para la fuerza aplicada el valor de la fuerza
centrifuga. My tiene el valor del momento generado por las fuerzas centrifugas.

2y _ _ 2
s [((18)*) (2”(18 03)] + (2 % 112¢) + (10¢)

Ecuacién 4.26 Area de la seccion transversal del elemento de disefio, ver 4.2.2
Fabricaciéon del molde

c
N, =0,*%t=—xt
x * A

Ecuacién 4.27 Esfuerzo resultante en funcién del espesor, resuelto de (Nettles, 1994,
pag. 16)

La densidad del material compuesto, que es constante, se determiné con la Ecuacion 4.28,
despreciando las porosidades del material como primer acercamiento y relacionando las
constantes V; (Fraccion volumétrica de la fibra = %fibra, asumido del 0.6), pr (densidad de
la fibra) y pm (densidad de la masa). Esta a su vez depende de la masa y del volumen (que
depende del espesor). Despejando de esta se determind el valor de la masa para un
volumen en funcién de un espesor dado. El valor de ps=1.80 g/cm?® se obtuvo del fabricante
de la fibra, ver el Anexo A; el de pm = 1.25 g/cm? es el valor medio de la densidad de la
resina epoxica, ver (Hyer, 1998, pag. 26), obteniendo la densidad para el material
compuesto de p. = 1.58 g/cm?. La fraccion volumétrica de la fibra pudo asumirse alta ya que
en el proceso de bobinado de filamentos se usan porcentajes altos, logrando valores de
altos esfuerzos, segun (Parnas & Ardig, 2001, pag. 104).

pe =Vi(pr = pm) + pm =m/V

Ecuacion 4.28 Densidad del material compuesto, despejado de (Bonet, Botero, &
Fontana, Ensayos Normalizados de Caracterizacién, 2012, pag. 9)
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MatLab es una ayuda computacional de programacion, apropiada para desarrollar de
manera exacta expresiones matematicas y que permite ahorrar tiempo de disefio, al evitar
realizar célculos a mano. El nombre de este programa viene de Matrix Laboratory y con él
se pueden trabajar muy bien sistemas matriciales.

En el programa MatLab se introdujeron desde la Ecuacion 4.8 hasta la Ecuacion 4.28,
organizando un ciclo iterativo, que calculara cada valor para un espesor. El espesor se
trabajé como un rango desde 0.13334 hasta 10.005 mm, aumentando cada 0.13334 mm,
es decir, 75 iteraciones para un aumento de capas de dos en dos (debido a que para que
sea balanceado el laminado se debe fabricar de dos en dos capas, cada una intercala un
angulo positivo y otro negativo por el proceso de bobinado de filamentos). El cddigo
disefiado se muestra en el Anexo D. Luego de obtener los resultados iterados se generaron:
la Figura 4.1.9, para el espesor del laminado en relacion con la deformacion axial y el
namero de capas en el laminado a cada iteracion; la Figura 4.1.10 para la variacion entre
el espesor del laminado, el médulo elastico y el nUmero de capas. Los datos con los que se
obtuvieron las curvas se muestran en el Anexo E.

Figura 4.1.9 Espesor (a) y numero de capas del laminado (b) vs Deformacion axial

12 1

Ndamero de capas

Deformacion axial plano medio, E_E E-04
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Deformacion axial plano medio, 8_2
Fuente: Autor

Como puede observar en la Figura 4.1.9, las deformaciones fueron constantes desde las
catorce capas.

Figura 4.1.10 Espesor (a) y capas del laminado (b) vs Médulo Elastico en x

12 -

10 A

(a)

Espesor del laminado
(o)}
1

0 — T T T =| T 1

6,750 6,751 6,752 6,753 6,754 6,755 6,756 6,757
Mddulo de Young, Ex (GPa)
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Fuente: Autor

Como puede observar en la Figura 4.1.10, a partir de las catorce capas la propiedad de
moédulo de elasticidad presentd pocas variaciones, evidenciando un material mas
congruente en sus propiedades mecanicas. La fuerza de sustentacion que genera la pala,
para cada espesor, se calcula implementando la Ecuacion 4.3 y la Ecuacion 4.4, y los
valores se muestran en el Anexo E. Esta es el 7,15 % de la fuerza centrifuga de la pala,
concordando con (Montgomery, 1964, pag. 14), quien afirma que la fuerza de sustentacion
que aporta cada pala es cercana al siete por ciento de la carga centrifuga en el elemento.
El numero de capas para fabricar la pala fue n = 20, ya que es nimero de capas minimo
para la construccion que permite elevar el peso del helicoptero UAV.

Luego de la seleccién del numero de capas y, por ende, el espesor, se caracterizé el
elemento y se recopilaron algunas de las propiedades del laminado en la Tabla 4.1.4. Las

caracteristicas de la pala se muestran en el Anexo F.

Tabla 4.1.4 Algunas propiedades del laminado

Simbolo
. Nombre Valor
(Unidad)
21120,84 36375,59 0 0 —4,5475 % 10713 625,99]
Matriz de 36375,59 109249,06 0 —4,5475% 107 1,8190*107'?  1918,17
ABD rigidez del 0 0 36784,75 625,99 1918,17 0
(Varias) laminad 0 —4,5475 % 10713 625,99 3129,32 5389,51 0
aminado —45475+10"13  1,8190+10"2  1918,17 5389,51 16186,66 0
625,99 1918,17 0 0 0 54—50,13J
[ 3,39 ]
Tensor 0
g esfuerzos y | 0 |
(Varias) t 0
momentos l11784’07J
0
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Simbolo

. Nombr Valor
(Unidad) ombre alo
375,97
Tensor —125,19
£ deforma- —0,0392
(Varias) ciones y [ -294 |
curvaturas 171 J
8,8018 * 1077
E Médulo de
X Young, 6,75654
(GPa) direccion x
Modulo
G elastico a
Xy cortante, cara 27,4166
(GPa) X con
direccion y
Relacion de
v Poisson, entre
i deformacione -0,33300
) sdeplanoye
X

Fuente: Autor

En cuanto a la nomenclatura, el laminado conformado por veinte capas se denomina como:
[(£60),0]r Para facilitar la comprensiéon del orden de apilado de capas y de los ejes
coordenados del laminado se presenta la Figura 4.1.11. En esta se aprecia que encima y
debajo del plano medio geométrico hay diez capas, o cinco pares de capas a + 60 grados;
ademds, se muestra la pala con sus ejes coordenados (a la derecha), conformada por el
laminado de la izquierda. Como se muestra en la Figura 4.1.11, se asumié como primer
acercamiento al andlisis del laminado que la pala no tiene un agujero central, se toma como
un cascaréon cuyas laminas estan una contigua a la otra.

Figura 4.1.11 Apilado de capas y ejes coordenados del sistema laminar [(+£60) o]

23 a¥

\
\

2 ==>S<
& ~ - \
|—=6e 1}~ 1
[ +60° // = 23 .2
60" ] .
60" o / = +60° // X
1 +60"
Plano med -60° /Pl.momed.o / 7/
geométriy '%."/ geométrico / //
t ;60' = g / 1
o — / 7 G
160" 1 /
*27 // ’/’/ Vi /4
160" & 2
[ & } T
r o [
:‘. 0" -

Fuente: Autor

Luego de tener definido el espesor del laminado (nimero de capas), y conociendo las
deformaciones en el plano medio geométrico, se pudo hallar tanto cada deformacion en las
laminas, como los esfuerzos que actian en cada lamina generando esas deformaciones.
Para determinar la distribucion de deformaciones en cada capa, relacionadas con las del
plano medio geométrico y el espesor correspondiente, se implementé la Ecuacion 4.29.
Posteriormente, esta se llevé al eje local, implementando la matriz de transformacién
(Ecuacion 4.30), obteniendo la Ecuacion 4.31.
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&1 [&r Ky
Yxy VJ?y ny

Ecuacién 4.29 Deformacion en cada capa a partir de las del plano medio. Z es la
distancia desde el plano medio. (Nettles, 1994, pag. 14)

cos?6 sin%6 2sinfcosf
[T]=| sin?%6 cos?6 —2sinfcosb
—sinfcosO sinfcosh (cos?6 — sin?6)
Ecuacién 4.30 Matriz de transformacion, para llevar tensores de propiedades del eje
global, al eje local, (Nettles, 1994, pag. 8)

81 gx
& |[=[T]| &
Y12/2 )’xy/2

Ecuacién 4.31 Deformaciones en los ejes locales, mostrado por (Nettles, 1994, pag. 70)

Las deformaciones longitudinales en el laminado son maximas en la primera y ultima
lamina, cuya magnitud es la misma, y son debidas a cargas de traccién y compresion
generadas por la sustentacién (que somete al elemento a flexién). La distribucién de las
deformaciones longitudinales es lineal, como en el caso de los laminados simétricos y son
mostradas en la Figura 4.1.12 para la cara superior e inferior de cada lamina en los ejes
globales; y en los ejes locales se representan en la Figura 4.1.13 , teniendo como guia el
ejemplo de (Nettles, 1994, pag. 71).

Figura 4.1.12 Distribucion de deformaciones en cada lamina en direccion X
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Figura 4.1.13 Distribuciéon de deformaciones longitudinales en direccion 1
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Luego de conocer las deformaciones (ex, &y, vxy) Y curvaturas (K, K,, Ki,) totales
equivalentes en el plano medio geométrico, se hallo el esfuerzo en cada capa del laminado
gue los genera al implementar la Ecuacion 4.32. En esta, los términos Q_U se calcularon en
funcién del &ngulo de cada capa a la que se hallaba el esfuerzo.

ax
[ay ] _
Ty

Q16 Q26 Qeellvy

@ @ Q16 kx
+2|Qz Q2 Q| Ky
Qs Q26 Qoslllxy

Ecuacion 4.32 Esfuerzo en cada lamina, (Nettles, 1994, pag. 15)

En la Figura 4.1.14 se puede apreciar la distribucién de esfuerzos axiales a través del
espesor del laminado, tomando como referencia para el desarrollo la grafica de (Nettles,
1994, pag. 62), estos concuerdan con las deformaciones maximas.

Figura 4.1.14 Distribucion de esfuerzos axiales en direccidén X
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Posteriormente, los esfuerzos se transformaron a las direcciones de la fibra, como se hizo
con las deformaciones, implementando la matriz de transformacién. Los datos calculados
de deformaciones y esfuerzos, se muestran en el Anexo G.

4.2 PROCESO DE MANUFACTURA

4.2.1 Agente desmoldante

A continuacién se relaciona la nomenclatura con la cual se desarrolld el andlisis
posteriormente explicado:

thilo = espesor del hilo

Vus = volumen de hilo a usar
PM = proporcién de mezcla

Lt = longitud de hilo a usar

a = longitud de pieza (molde)
top = prepreg de hilo/resina

thilo espesor del hilo

tresina = espesor de la resina

Vil = volumen resina/endurecedor

A = area seccion transversal

%fipra = fracciéon de volumen de hilo, asumido 0.6, al igual que (Solarte, 2010)

% resina = %r = fraccion de volumen de resina-endurecedor, asumido 0.4
endurecedor e

La resina sube su temperatura en el proceso de curado, que es iniciado por un endurecedor.
El endurecedor (catalizador) y el desmoldante con base en agentes siliconados contienen
solventes, que son agentes corrosivos. En el proceso de bobinado para FRP (Polimero
Reforzado con Fibras) se implementan diferentes quimicos. Se seleccion6 madera blanda
(balso) para el experimento, y para protegerla de dichos quimicos, se propuso el uso de
papel de aluminio, logrando buenos resultados tanto en acabado, como en facilidad de
manejo.

Para lograr buenas propiedades en el compuesto FRP, la literatura (donde también fueron
implementadas las ecuaciones, ver (Solarte, 2010, pags. 54, 59, 60)) recomienda una
proporcion en la mezcla del compuesto de 60% fibra y 40% resina (Ecuacién 4.35). Segun
(Bonet, Botero, & Fontana, Micromecanica, 2012, pag. 11) los compuestos de alto
rendimiento pueden llegar al 65 % de porcentaje de fibra en volumen.

La resina reacciona con el endurecedor a una proporcién para la mezcla (recomendada por
el fabricante) de 100 p.p. de resina a 20 p.p. de endurecedor. Las ecuaciones que se
implementaron fueron:

espesor final

thilo = 7
"0 numero de capas

Ecuacién 4.33 Espesor del hilo

Pagina 44 de 105



Vs =Axa
Ecuacion 4.34 Volumen de hilo a usar

PM = %fibra/% resina

endurecedor
Ecuacién 4.35 Proporcion de la mezcla

O/Ofibra * Vus
Lf B

a* ttela
Ecuacién 4.36 Longitud del hilo

Vus
a * Lf
Ecuacién 4.37 Espesor del prepreg (hilo/resina)

tpp =

top = tribra T tresina
Ecuacién 4.38 Espesor del prepreg en funcion del espesor del hilo y de la resina

total __
Vr/e = 2% %r * Vysar

e
Ecuaciéon 4.39 Volumen resina/endurecedor

Vs =V +V, =V + 0.2V,
Ecuacién 4.40 Volumen resina/endurecedor en funcion del volumen de resina y de
endurecedor

A partir de ahora, al nombrar resina, se hace referencia a la mezcla de esta con el
endurecedor.

Se determind el espesor del hilo de carbono de la siguiente manera: Se enroll6 una tira de
hilo de carbono de manera que se obtuvieran 50 capas. Con el calibrador tipo vernier,
aplicando presion, se midio el espesor final y se implement6 la Ecuacion 4.33.

El espesor del hilo de carbono se determin6 con el calibrador tipo vernier (Espesor final =
2.10 £ 0.05 mm). La lamina de balso se dividié en cuatro partes de forma cuadrada (Figura
4.2.1), para cuatro tratamientos:

e Primer tratamiento: La resina se aplicé directamente sobre el balso.

¢ Segundo tratamiento: Se posicioné una lamina cuadrada de papel de aluminio sobre
el balso y sobre ésta lamina se aplico la resina.

o Tercer tratamiento: Se aplicaron dos capas de cera desmoldante CP500 sobre el
balso. Se afiadié una lamina cuadrada de papel de aluminio. Sobre éste, se aplicé la
resina.

e Cuarto tratamiento: Se posicioné una lamina cuadrada de papel de aluminio sobre el
balso. Se afiadieron dos capas de desmoldante sobre la lamina de aluminio. Se aplico
la resina encima de la capa de desmoldante aplicada.
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Figura 4.2.1 Cuatro areas para cuatro tratamientos

Fuente: Autor

Se hallaron las cantidades de volumen de resina y endurecedor de la siguiente forma:
Conocido el espesor final del hilo medido para 50 capas, de la Ecuacion 4.33 se encontro
que tie;, = 0.04 mm.

Si se bobinan 6 capas sobre el molde de balso (donde para cada una t;.;, = 0.04mm)y la
longitud trabajada en cada tratamiento es de 6 cm, entonces, de la Ecuacién 4.34:

Vs =A*a=60x0.24* 60 = 864 mm3

La longitud del hilo usada fue (Ecuacion 4.36):
L. = %fib‘ra * Vus _ 0.6 x 864

= = =216
f T T atyy, | 60%0.04 mm
El espesor de prepreg (hilo + resina) fue (Ecuacién 4.37):
Vs 864
t = = 0.07 mm

PP T awl; 216+ 60

Remplazando de la Ecuacion 4.38:
tresina = tpp — tripra = 0.07 — 0.04 = 0.03mm

De la Ecuacion 4.39:
V9Ll = 2 4 Oy % Vygqr = 2 % 0.4 % 864 = 691.2 mm?
e

Luego de hallado el volumen de resina/endurecedor a usar, y dado que 100 p.p. de resina

llevan 20 p.p. de endurecedor, se obtiene de la Ecuacion 4.40:

691.2
rE o 576 mm3 = 0.6 cm?

V, =691.2 — 576 = 115.2 mm3 = 0.1 cm3
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Como fueron 4 tratamientos:

Los volimenes hallados para la resina y el endurecedor son los usados en el proceso de
bobinado para una longitud y area de seccion transversal del molde. Hallados de esta forma,
se usa la cantidad exacta. En la Figura 4.2.2 se aprecia cada tratamiento esperando finalizar
el tiempo de curado. Luego que se cura la resina, se examiné el estado final y el proceso
de desmolde para cada tratamiento.

Figura 4.2.2 Resina curandose

Fuente: Autor

e Primer tratamiento:
La resina se adhirié al balso. Luego del bobinado y posterior curado, el FRP presentaria
grandes dificultades para desmoldar, como se aprecia en la Figura 4.2.3, que en el proceso
de moldeo, o se dafiaria el molde, o se perjudicarian capas de FRP.

Figura 4.2.3 Desmoldando

Fuente: Autor

e Segundo tratamiento:
El papel de aluminio no se pega de la madera balso, la resina se desmolda con gran
facilidad del aluminio (Figura 4.2.4) y ademas el acabado de la resina es liso, sin burbujas
de aire y toma la forma plana del papel de aluminio que esta simplemente puesto sobre el
balso.
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Figura 4.2.4 Agente desmoldante: papel aluminio

Fuente: Autor
e Tercer tratamiento:
El desmoldante no se adhiri6 muy bien al balso, dejando zonas secas (Figura 4.2.5). El

aluminio se retir6 con facilidad, aunque de forma similar al segundo tratamiento.

Figura 4.2.5 Agente desmoldante: cera y aluminio

Fuente: Autor

e Cuarto tratamiento:
El desmoldante no se esparce homogéneamente sobre la superficie del aluminio. Al aplicar
la resina sobre el desmoldante encima del aluminio, quedan burbujas, debido a las
irregularidades de la superficie causadas por el desmoldante. Las burbujas son zonas sin
resina, que disminuyen las propiedades del FRP por discontinuidad de polimero (vacio).

Se analizaron los tratamientos para encontrar el mas apropiado para el bobinado de FRP,
que brinde facilidad de desmolde, no afecte las propiedades del polimero y cuyo acabado
sea excelente.

El primer tratamiento se descartd, pues el desmolde no fue practico. El tercer tratamiento
resulté redundante, pues el aluminio no se pega al balso, no es necesario el desmoldante.
El cuarto tratamiento se descarté por mal acabado (aunque sea interno para el bobinado
en el molde), afecta las propiedades del polimero (zonas de vacios) aunque es de facil
desmolde. El seleccionado fue el segundo tratamiento, del cual se escoge como elemento
desmoldante al aluminio mismo, ya que no se pego6 al balso, no afect6 las propiedades del
polimero y el acabado es excelente (superficie plana y lisa). La cera desmoldante no se
esparcio de manera uniforme y homogénea (Figura 4.2.6), ademas resulté redundante en
un tratamiento, encontrdndose que la madera se pande6 por el efecto de calor de los
tratamientos.
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Linea de referencia

b)
Fuente: Autor

En la presente practica se probaron varias opciones para proteger a un molde de pala del
contacto con la resina. Se experimento con varios tratamientos, usando aluminio y variando
el orden de aplicacion de los materiales implementados. El aluminio es altamente resistente
a la corrosion. Se determiné el volumen de resina y endurecedor para cada tratamiento. El
aluminio aislé muy bien al balso, fue facil de desmoldar. La cera desmoldante no dio buenos
acabados y fue dificil de esparcir de manera homogénea sobre la superficie aplicada.

4.2.2 Fabricacién del molde

El molde preliminar se implementé en la maquina para ensayar su respuesta a la tension
del hilo, propia del proceso de manufactura. El resultado fue la destruccion del balso, luego
que varias capas aportaron una compresion que superd su resistencia. Sin embargo, cada
costilla de aglomerado permaneci6 intacta como se puede observar en las zonas resaltadas
en la Figura 4.2.7. A partir de esta observacion, se redisefio el molde, cambiando solamente
el material que no soporté la tension del hilo, es decir, el balso. ElI material con el que se
remplazo, es un aglomerado que se consigue comercialmente con el nombre de MDF
(Madeflex), y se implementé debido a que era el material de las costillas (que quedaron
intactas) y present6 un buen desempefio como molde.
Figura 4.2.7 MDF intacto
” ; i ER S

s

Fuente: Autor

Con la implementacion de un software CAD, se dibujé el perfil con las dimensiones de
disefio: La longitud de la cuerda fue de 13 cm vy al ser un perfil NACA 0012 el espesor del
perfil es 12% de la cuerda, igual a 1.56 cm. La nomenclatura del perfil permite, ademas de
caracterizarlo, realizar un dibujo a escala del mismo para una correcta implementacion en
casos de disefio, conservando asi las caracteristicas aerodindmicas en funcién de la
longitud de la cuerda. La Figura 4.2.8 muestra el perfil NACA 0012 que se espera obtener
al finalizar el modelo, utilizado en autogiros y helicopteros.
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Figura 4.2.8 Perfil NACA 0012

— MNACA 0012 |

Fuente: (Abbott, Doenhoff, & Stivers, Jr., 1945, pag. 71)

Para generar el molde de las dimensiones de la pala, se cortaron 33 costillas de MDF (el
espesor de cada una fue de 9 mm) y se ubicé cada una sobre la otra para cubrir el total de
la longitud de la pala. Tres ejes las mantuvieron en su posicion (como se muestra en la
Figura 4.2.9). El eje principal de rotacién fue una varilla roscada de 9,53 mm (3/8 in), y dos
de 4,7mm (3/16 in) seran un soporte adicional para las costillas y las encargadas de
transmitir el par rotor de forma pareja a lo largo de toda la pieza; esto disminuye las
vibraciones y asegura que el molde gire uniformemente. La firmeza es un factor importante
debido a que depende de una rotacién constante para el bobinado correcto del hilo de fibra
de Carbono con resina. Para transmitir el torque del eje principal (9,53 mm) a los auxiliares
(4,7 mm), se hizo pasar el alambre acerado a través de un agujero de 3 mm taladrado en
la seccién transversal del eje principal y se enrollé en los auxiliares; esta unién se fijé con
arandelas y tuercas a cada varilla.

Para cortar el material se pueden implementar diversas herramientas, tales como caladora,
disco abrasivo, sierra manual; pero para un excelente acabado, alta repetitividad y rapidez
de corte, acabado perfecto poco desperdicio de material y alta exactitud en corte, se
recomienda la cortadora a laser.

Finalmente, para proteger la superficie del molde y evitar que absorba resina (que generaria
adhesion al compuesto), se protegié con el desmoldante previamente seleccionado: papel
de aluminio mantenido en posicion con adhesivo para madera. Este molde para la pieza
prototipo es economico, liviano, resistente, reusable.

Figura 4.2.9 Ensamblaje del molde

R |

Fuente: Autor
4.2.3 Disefio del material compuesto

Para cada material a fabricar en FC/EP y calcular la cantidad de resina/endurecedor y de
fibra a implementar es necesario conocer el area de la seccion transversal, como se
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evidencio en el apartado anterior. Debido a que son varias ecuaciones las que se deben
implementar para determinar la cantidad de resina, endurecedor y fibra; a que se necesita
exactitud, a que se debe disminuir el tiempo invertido en los calculos, y para facilitar el
proceso de calculo, se elabord un archivo ejecutable (.exe) programado en Java, con la
ayuda de la informacion de (EISC, Universidad del Valle). El archivo se llama “Calcular
Volumen Resina-Endurecedor Ver 1.1” y para poder ejecutarlo en un computador es
necesario tener instalado JRE 7 (Java Runtime Environment, versién 32 bits) disponible en
la pagina web del fabricante:
http://www.oracle.com/technetwork/java/javase/downloads/index.html

Al instalar java, no cambiar la ruta de instalacién por defecto del programa.

Después de la imagen de saludo, tener en cuenta que si la ventana inicial aparece gris al
abrirla, basta con minimizarla y luego al restaurarla aparecera como se muestra en la Figura
4.2.10. En la ventana principal se debe especificar el area de la seccion transversal para el
proceso, ya sea por revolucion del molde o si se implement6 uno longitudinal. Por defecto,
se toman valores para partes de endurecedor (Vel en pp) y partes de resina (Vrl en pp) de
100y 20, respectivamente, a mezclar para una correcta proporcion de resina-endurecedor.
Estos valores los entrega el fabricante (ver el Anexo B), y en caso de ser diferentes, deben
introducirse de nuevo. También se puede ingresar el valor del %p (porcentaje debido a la
permeabilidad de la fibora mas un desperdicio (entregada por el proveedor, se asume 100%).

El bot6n rotulado como Info, muestra en una ventana de texto los datos sobre las variables
y ecuaciones con las cuales el programa opera, ademas de informacién acerca del software
y datos del programador. Al seleccionar el proceso de revolucién, como aplica en nuestro
proceso, se piden los datos de la proporcion de mezcla (PM) de fibra mas resina-
endurecedor. Se mantiene por defecto una proporcion de 60% fibra y 40% resina-
endurecedor, utilizado en la literatura, ver (Solarte, 2010). Se debe introducir el valor en
milimetros de espesor del hilo o de la tela a usar como refuerzo en el proceso. De la lista
desplegable se puede seleccionar el tipo de area de revolucion, dependiendo si es
rectangular, semicircular, triangular o trapezoidal, siendo estas unas formas geométricas
basicas.

Figura 4.2.10 Ventana principal del Software

Revolucion ‘/

Longitudinal ‘ sl s

Vri =100 pp Vel = 20 PP Sp= (100 %

Info Salir Oemint_ Joss

AaCe00 Veenca
Fuente: Autor
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Con este software se puede calcular facilmente la cantidad lineal de fibra necesaria para el
proceso y el volumen en centimetros cubicos tanto de resina como de endurecedor.

Si el area de la seccibn transversal es compleja y esta en rotacién alrededor de un eje,
como es el caso del presente proyecto, se propone que dicha area se tome como si el molde
estuviera estatico y sobre este se afadiera el material, es decir, que se aproxime a un
proceso longitudinal. En este, el valor del area se aproxima dividiendo la seccion transversal
a manufacturar en una serie de sub areas de geometria sencilla, como se muestra en la
Figura 4.2.11 (a), tomando la seccion de la pala como la combinacién de varios elementos
de geometria simple y conocida. En este caso, el software dispone convenientemente de la
opcion “Pala”, para un molde longitudinal, ver Figura 4.2.11 (b). En los espacios de texto se
deben introducir los valores geométricos del area en revolucion.

En la Figura 4.2.11 (b) se muestran los valores aproximados de las variables que se
implementaron para determinar el volumen de resina y endurecedor para la fabricacion de
una pala. En esta, el valor de “a” se tom6 como 1.3334 mm, ya que fue el espesor tedrico
que tendrian las veinte capas (valor minimo de disefio).

Los valores obtenidos fueron:
e Volumen de resina en centimetros clbicos, Vres = 69.16 cm?
e Volumen de endurecedor en centimetros clbicos, Vend = 13.83 cm?
e Longitud de fibra por rollo en metros, Lf =5.2 m

Figura 4.2.11 Seccion de la pala (a) Geometria y (b) Calculos

N4 Longitudinal [}~

PM= 06 |//04 Espesor de la tela (mm) = [0.04

Perimetro externo
del molde

Pala v

(mm) =13334
(mm) =10
{mm) =10
(mm) =110

Perimetro externo del
Material compuesto

~ T oo

(mm) =300
As (mmA2) = 34577919
Vusar (mmA3) =103733,757
Lt (mm) =5186,68786
tpp (mm) =0,06667

Vrie total (mmA*3) = 82987,006
(b) Vres (cc) =69,156
(a) Vend (cc) =13831

Info Caicular Volver

Fuente: Autor
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4.2.4 Fabricacion de la pala

La maquina bobinadora de hilos se muestra en la Figura 4.2.12. Esta se controla por medio
de un software que se explicara a continuacion.

Figura 4.2.12 Maquina bobinadora de hilos

~
—id

Fuente: Autor

El programa necesario para el manejo y control de la bobinadora de filamentos del
Laboratorio de Ensayos Dindmicos y Materiales Fibrorreforzados se denomina IPOS plus®
COMPILER MOVITOOLS® B. Por medio de este se implementa la aplicacion Anillos.IPC,
y en la Tabla 4.2.1 se relacionan las variables mas llamativas que maneja, a lo que
corresponde, el nombre, y el valor en el que se encuentra por defecto.

Tabla 4.2.1 Variables mas llamativas de la aplicacion

VARIABLE Variable VALOR NOMBRE
HO Velocidad del molde 3781| VeloMolde
H1 Velocidad con que el carro se posiciona al inicio del molde 500 Velocidad
H2 Velocidad de trabajo para construir el anillo 150| Velocidadl
H3 Posicidn absoluta del molde, inicio de la oscilacion 40000 posicionl
H4 Rango de la oscilacién, longitud del molde 10960 posicion2
H8 Numero de capas a realizar 20 capas
H9 Contador numero de capas 0 Contador
H18 Segun valor, para realizar entre dos tipos de anillos 0 TipoAnillo
H19 Segun valor, permite la detencidn por software de la maquina 1| PararMaquina
H20 Tiempo de curado 120000 TCurado
H22 Velocidad del molde para curado 9452 VCurado
H23 Angulo de enrollamiento 45 Angulo
H24 Angulo de enrollamiento 55 Angulo2
H25 Angulo de enrollamiento 50 Angulo3
H26 Radio mandril en mm 25| RadioMandril
H27 Velocidad para el angulo 0 VeAngulo
H28 Velocidad para el angulo2 0| VeAngulo2
H29 Velocidad para el angulo3 0| VeAngulo3

Fuente: Autor, mostrando las variables del software

Pagina 53 de 105



Cuando se introduce valor 1 a la variable PararMaquina, el software cambia el valor de
TipoAnillo a 0.

Al prender la maquina, lo primero que el software hace es llevar al carro porta fibra al
extremo de su eje (para ubicar este valor con el primer sensor) y finalmente al otro extremo,
donde un segundo sensor le indica la posicién cero del sistema.

Dependiendo el valor que se seleccione para la variable TipoAnillo (entre 1-4), se tendran
tres casos diferentes para manufactura. A continuacién se explican los pasos que se
realizan en cada caso del programa, explicando cémo funciona el cédigo de la misma:

Caso 1: Cilindros largos

Lleva al carro con la rapidez de la variable Velocidad hasta la posicionl.

_Wait(2000)

Transmite el valor de VeloMolde.

_Wait(700); Espera 6 segundos para iniciar las siguientes funciones.

Ingresa al carro el valor de Velocidadl, a Contador lo lleva a cero y le suma 1. Mientras
Contador es diferente de cero, lleva al carro a posicion2, espera 6 segundos, lo lleva a —
posicion2 y espera 6 segundos.

Una vez que Contador es igual a capas, la velocidad del molde se hace cero y espera 1000,
luego va a posicionl.

Se hace TipoAnillo igual a cero y se detiene la operaciéon (Break)

Caso 2: Anillos conicos

Lleva al carro con la rapidez de Velocidad hasta posicionl.

_Wait(2000)

Transmite el valor de VeloMolde, espera 6 segundos.

Ingresa al carro el valor de velocidadl, a contador lo lleva a cero y:

Mientras contador es multiplo de dos y es diferente de cero, determina la posicion del carro
relativa al anillo cénico en funcién de la pendiente del anillo cénico (lineal) para las capas
impares. Lleva el carro a —posicion3 y espera 6 segundos.

Si contador es igual a cero, determina la posicion del carro relativa al anillo conico en funcion
de la pendiente del anillo cénico (lineal) para las capas pares. Lleva el carro a posicion4 y
espera 6 segundos.

Suma 1 al contador.

Cuando contador es igual a capas, lleva al carro a posicionl, lo frena, espera 6 segundos,
hace TipoAnillo igual a cero y Break.

Caso 3: Anillos rectos
Lleva al carro con la rapidez de Velocidad hasta posicionl.
_Wait(2000)
Transmite el valor de VeloMolde, espera 6 segundos.
A contador lo lleva a cero y:
- Mientras contador<capas y es multiplo de 3
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o Sicontador es multiplo de 2 y es diferente de cero:
Con la velocidad de diez veces VeAngulo3, lleva al carro a —posicion2 y
espera 6 segundos.
o Sicontador es multiplo de 2 y es diferente de cero:
Con la velocidad de diez veces VeAngulo3, lleva al carro a posicion2 y
espera 6 segundos.
- Pero si contador no es multiplo de 3, identifica si es par o impar la capa:
o Si contador es multiplo de 2 y es igual a cero:
Con la velocidad de diez veces VeAngulo2, lleva al carro a —posicion2 y
espera 6 segundos.
o Sicontador es multiplo de 2 y es diferente de cero:
Con la velocidad de diez veces VeAngulo, lleva al carro a posicion2 y espera
6 segundos.
Cuando contador es igual a capas, lleva al carro a posicionl, espera 1000, lo frena, hace
TipoAnillo igual a cero y Break.

Caso 4: Curado

Al molde le pone la velocidad de VCurado

Cuando el tiempo de curado esta en cero y es menor al TCurado, hace una pausa, luego
hace un conteo hasta llegar a TCurado.

Cuando llega al TCurado, frena al molde, hace TipoAnillo igual a cero y Break.

El método que se implemento fue el caso 1 del programa Anillos.IPC, ya que es el apropiado
para longitudes de molde mayores a dos centimetros; y el caso 4, para que la resina se
distribuya uniformemente sobre el elemento mientras cura; los demas casos fueron
disefiados para un proceso de fabricaciéon de anillos.

La pala se toma como un elemento cilindrico, cuya seccion transversal es un perfil convexo
y para su construccion debe manipularse el angulo de bobinado, de manera que se debe
hacer una tabla de variaciones entre la velocidad de rotacién angular del molde, la velocidad
de traslacién del carro que posee la fibra y el angulo de bobinado que resulta.

Al variar la velocidad angular del molde y mantener la velocidad de traslacion del carro que
aporta la fibra, se evidencié que a medida que el molde giraba mas rapido la longitud
bobinada aumentaba, al igual que el angulo y como se buscaban angulos pequefios, se
opto por dejar constante la velocidad de giro del molde. En cambio, se realiz6 una variacion
de la velocidad de traslacién del carro porta-resina, midiendo el angulo de bobinado que se
generaba, y evitando llevar el motor a sus maximas revoluciones permisibles (limite= 3000
rpm). De esta forma, y con ayuda de la Tabla 4.2.2, se determiné que el menor angulo
posible para la implementacién en el proceso fue de sesenta grados.
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Tabla 4.2.2 Angulo de bobinado a una velocidad dada

Velocidadl Angulo
(rpm) (grados)
150 83
200 82
250 80
300 79
500 76
1000 69
2900 60

Fuente: Autor

Para controlar la méquina e introducir correctamente los pardmetros, se necesita conocer
la relacién entre la magnitud que se introduce al software y la respuesta en milimetros, ya
gue el programa no tiene especificacion de las unidades en que se introducen los valores.
Se realiz6 un mapeo de valores introducidos a la maquina y su respuesta en el
desplazamiento del carro porta-fibra, desde el cero del sistema hasta el valor maximo
posible. Se debe tener en cuenta que el hilo esta ubicado treinta milimetros a la derecha
del cero del sistema (el cual es su sensor de posicion cero absoluto). Estos valores se
muestran en la grafica de valor introducido en funcion de la distancia desplazada de la
magquina, Figura 4.2.13. En esta, se puede observar una relacion lineal entre los valores
introducidos y las respuestas de desplazamiento, por lo tanto, puede aproximarse
rapidamente el valor deseado con ayuda de la pendiente de la grafica, es decir,
multiplicando el valor de posicion buscado en milimetros por 400 (valor aproximado),
obtenido de la ecuacion de comportamiento lineal de la Figura 4.2.13.

Figura 4.2.13 Variable de Entrada al software vs Posicién del hilo

y = 408,63x+ 10422

250000
R?=1

200000

150000 ~&—Entrada vs Posicion (mm)

Entrada

100000 —— Lineal (Entrada vs Posiddn
(mm))

0 200 400 600
Posicién (mm)
Fuente: Autor
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Primera Fabricacion: Preliminar |

Luego de ubicar al molde en el mandril de la maquina, y teniendo el software en ejecucion,
se procedié a determinar el nUmero de pasadas (veces que el carro puede cambiar de
direccién de aplicacién de la fibra) maximas que se podian trabajar, sin que la viscosidad
de la resina aumentara hasta el punto en que tuviera poca impregnacion, es decir, el nUmero
maximo de pasadas (que estaban limitadas por el aumento de la viscosidad de la resina)
determinan el tiempo de trabajo por pieza. Con la primera fabricacion preliminar, se
determind que el nimero maximo de pasadas fue de 182, para un tiempo maximo de trabajo
de 26 minutos. Esta pieza fabricada (Figura 4.2.14), evidencié muchos espacios entre los
hilos, de modo que fabricar con un rollo de fibra de carbono no seria suficiente para obtener
una pieza totalmente cubierta, en el tiempo de trabajo dado y con la menor cantidad de
pasadas posible.

Figura 4.2.14 Pieza fabricada con un rollo a 182 pasadas

Fuente: Autor

Otro factor a resaltar, es el acabado superficial:

o Los filamentos quedaron propensos al dafio por corte, con posibilidades de
enredos con objetos del entorno

e Agentes quimicos podrian retenerse en las cavidades, aumentando el riesgo de
dafios por corrosiéon

e Debido a discontinuidades superficiales que generarian cambios de presién en
el aire, el desempefio aerodinamico seria diferente al esperado

e La transmisién de esfuerzos entre capas seria pobre, debido a la ausencia de
matriz en los espacios entre filamentos

Para solventar estos inconvenientes, se propuso un paso final: afadir resina a la superficie,
al terminar de afiadir las capas, y mientras el mandril esta girando para que la reparta de
forma homogénea, mejorando el acabado. Este se prob6 en la segunda prueba preliminar.

En la Figura 4.2.15 se muestra la pieza al momento de desmoldarla, debido a que cada
costilla era independiente de las demas (es decir, no estaban adheridas una a la otra), al
momento de desmoldar se retiré una a una con ayuda de los ejes roscados, haciendo
presién sobre ellas con cada giro de la varilla. De esta manera, cada costilla caia fuera del
perfil bobinado. En la misma figura, se evidente que la tensidon generada por el hilo en el
proceso era mayor en el borde de fuga, que en el borde de ataque, es decir, en el proceso
la fuerza aportada por la tensién en el molde fue diferente en toda la curvatura.
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Fuente: Autor

Segunda Fabricacion: Preliminar I

Como se concluyd en la anterior preliminar que un rollo de fibra de carbono no seria
suficiente para cubrir todo el molde con material, esta vez se implementaron tres rollos,
aumentando el ancho del hilo.

Se evidencié que a medida que la fibra pre impregnada era ubicada en los extremos del
molde, el carro porta-resina se frenaba en esa posicion, permitiendo que la fibra alcanzara
a rellenar ese lugar. Este cambio de direccion de la fibra generaba acumulacion en los
extremos (ver Figura 4.2.16), sin embargo, esto facilitaba que cada filamento se ubicara
junto al de la pasada anterior, es decir, a un desfase igual al ancho del filamento, de modo
gue a un numero de capas a determinar, se generara una lamina de material compuesto.

Figura 4.2.16 Generacion de las capas angulo a 0, vista del extremo del molde

Fuente: Autor

En la mecéanica de laminados trabajada en el apartado 4.1.2, se concluy6 que veinte era el
namero de capas a fabricar, sin embargo, el bobinado de filamentos ubica el material sobre
el molde a medida que el carro porta-resina se mueve a lo largo de su eje (a lo que
llamaremos una “pasada”), dejando espacios sin material. Se determin0, con ayuda del
bosquejo de la Figura 4.2.17, que la distancia entre los hilos ubicados en una pasada fue
de 105 mm, y al conocer que el ancho de hilo era de 15 mm, se obtuvo que el nUmero
minimo de pasadas que cubririan la superficie en su totalidad fueron siete. Debe tenerse
en cuenta que para completar una en un sentido, el proceso realiza dos capas: positivo y
negativo. Conociendo el nimero de capas a fabricar e implementando una regla de tres: si
7 pasadas hacen 1 capa, el numero de pasadas debe ser 140, para generar las 20
necesarias. Se comporta lineal debido a que el proceso se manipula para que en cada capa
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siguiente, el hilo se ubique junto al anterior, rellenando los espacios vacios que quedaban
en el proceso por no controlar la ubicaciéon de los mismos en cada pasada. Estos espacios
deben cubrirse con el material compuesto en el proceso.

Figura 4.2.17 Numero de pasadas que generan una capa

» 105 mm <«
105/15=7
» «— 15mm

Fuente: Autor

Se tuvo en cuenta el acabado final, afiadiendo la capa de resina para proteger las fibras y
obtener la superficie lisa, pero se evidenciaron imperfecciones o defectos en las zonas
donde no hubo refuerzo de fibra, ya que la resina no se aferré en su totalidad, como se
puede apreciar en la Figura 4.2.18. Aunque en esta se realizaron 14 pasadas, se puede
observar que quedaron zonas vacias, por lo que, al alejarse del proceso ideal, se debid
implementar una variacién al mismo, como se explica a continuacién.

Figura 4.2.18 Zonas defectuosas de la matriz de la Preliminar Il

Fuente: Autor

Tercera Fabricacion: Prototipo

Luego de implementar las correcciones establecidas en las pruebas previas, se fabrico la
pala prototipo. Se implementaron las 140 pasadas necesarias, y se logr6 ubicar cada hilo
contiguo al otro con una variacion en el desplazamiento del carro porta resina: Cada vez
que el carro alcanzaba los extremos del molde era necesario detenerlo en esa posiciéon
mientras el molde continuaba girando para, de esa manera, controlar el sitio en el que el
hilo se posicionaria en relacion a los existentes, rellenando cada espacio con cada nueva
pasada. La pala prototipo se muestra en la Figura 4.2.19, con 20 capas, totalmente cubierta
y con una capa de resina para proteccion y mejor acabado superficial.
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Figura 4.2.19 Vistas de la pala Prototipo luego de desmoldar

R T ir

Fuente: Autor

Se evidenciaron altas concentraciones de burbujas en la resina del acabado final. Aparte
de defectos por manufactura, se reconocen dos tipos de vacios: cavidades sin resina entre
fibras de carbono; y vacios en zonas ricas en resina (burbujas), o entre ldminas, que pueden
ser generados por los volatiles producidos en el ciclo de curado de la resina termoestable,
como en el proceso mismo de mezclar catalizador (endurecedor) con resina (Miravete, y
otros, 2007, pags. 733-735). Segun (Hull D. , 1981, pag. 75), la resistencia a cortante
interlaminar decrece alrededor del 7% por cada 1% de vacios, de manera consecutiva hasta
un total de 4% de vacios.

Se encontré que las tensiones generadas sobre el molde por la cortante que se genera al
desmoldar la pieza fueron altas, como se observa en la Figura 4.2.20. Esto ocurre por la
alta compresiéon alcanzada en el proceso, por ubicar hilos a tensibn que compactan las
capas previamente bobinadas, ver (Barbero, 1998, pag. 58), y si la tension varia en la
superficie se pueden generar zonas de acumulacién de resina. El papel de aluminio se
deformd en el proceso de extracciéon de la pala, pero protegio la superficie del molde.

Figura 4.2.20 Evidencia de tensiones superficiales al desmoldar

Fuente: Autor

Los hilos fueron ubicados sobre la geodésica del molde, esto es, sobre un camino que
recorren filamentos a tensién sin presentar deslizamiento sobre el material, ver (Barbero,
1998, pags. 56-57), aunque deslizamiento puede aparecer a un tamafio de espesor mayor.
Si esto llegase a ocurrir, (Barbero, 1998, pag. 58) recomienda detener el proceso y esperar
hasta que la resina a ese espesor aumente su viscosidad para poder continuar con el
proceso, con disminucién de deslizamiento.
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En cuanto al acabado interno, se pudo apreciar una superficie lisa con capas compactadas;
pero también algunas fibras sueltas, lo que se podria considerar como un defecto del
proceso de manufactura, ya que evidencia un nivel de carencia de resina, ver Figura 4.2.21.
Aunque esto puede deberse a la compactaciéon misma, que obligaria a la resina a alejarse
del molde y fluir hacia la superficie externa del compuesto.

Figura 4.2.21 Acabado interno de la pala, vista interna de ambos extremos

Fuente: Autor
4.2.5 Normatividad asociada al proceso

Segun (Miravete, y otros, Materiales Compuestos |, 2007, pag. 752), las normas ASTM
asociadas al proceso filamentario por enrollamiento continuo y su evaluacién de calidad de
piezas manufacturadas por este proceso son:

e D2290. Determinacion de la Resistencia aparente de piezas tubulares de plastico

e D2291. Fabricacion de aros de ensayo de compuestos reforzados con fibra de vidrio

e D2585. Preparacion y ensayo resistente de depdsitos a presion fabricados por
enrollamiento continuo

¢ D2586. Resistencia a compresion hidrostatica de cilindros de plasticos reforzados
con vidrio

Sin embargo, son asociados a sistemas tubulares que estan asociados a otro tipo de
productos, para los cuales no se pueden asociar a la presente investigacion.
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5. PRUEBAS DE CARACTERIZACION

Las caracteristicas propias de heterogeneidad de los materiales compuestos, son la base
de desarrollo de los métodos de analisis de resistencia de los compuestos laminares, los
cuales utilizan diferentes apreciaciones estructurales para describir sus niveles de estudio:
escalas de estudio o el comportamiento constitutivo, macro, micro y meso, (Luccioni, 2005,
pag. 496), (Bonet, Mecénica de Lamina, 2008), (Jones, 1999, pag. 12), (Gibson, 2007, pags.
32-33) ; y el grado de detalle de las tensiones utilizadas, laminado, lamina, constituyente y
micronivel (Departament Of Defense United States Of America, 2002).

Las pruebas mecanicas se realizaron sobre una lamina de material fibrorreforzado, para
conocer su relacion con el médulo asumido por ley de mezclas en el modelo en MatLab, y
sobre la pala se realizé un ensayo de flexion, para determinar la cantidad de peso que
soporta y el angulo de deflexién que genera.

5.1 TRACCION SOBRE UNA LAMINA

La resistencia Ultima de una de las ldminas de material compuesto debe conocerse para
predecir, con un criterio de falla, si el material presentara una ruptura de capas al estar
sometido a las cargas de disefio. A su vez, se determinaron las deformaciones maximas y
el médulo elastico a partir de un ensayo a traccion.

El ensayo se realiz6 en la maquina de ensayos dinamicos HT-9711 Dynamic Testing
Machine, Hung Ta Instruments Co. Ltd. de la Escuela de Ingenieria Mecénica, ubicada en
el laboratorio de Ensayos Dinamicos y Materiales Fibrorreforzados. Esta se compone de
dos cabezales con mordazas: uno fijo (superior) que esta anclado a la celda de carga de la
maquina (con capacidad hasta 25 kN), y otro (inferior) que se desplaza sobre la vertical
generando la fuerza. La probeta se ubica entre ambas mordazas, mientras registra la
distancia en milimetros que el cabezal se desplaza (y por lo tanto la probeta).

La lamina para los ensayos se fabric6 de manera manual. Sobre una tabla se ubico un vidrio
refractario que daria la superficie lisa, asegurando el acabado de la lamina. En sus bordes
superior e inferior se distribuyeron una serie de puntillas, alrededor de las cuales se pasé
el hilo de fibra de carbono. En la Figura 5.1.1 se muestra en la imagen superior izquierda
una parte del proceso, y en la imagen superior derecha se ilustra la lamina completamente
cubierta con la fibra. Se tuvo cuidado al ubicar las puntillas para que cada hilo quedara recto
(es decir, a cero grados), y cada uno junto al anterior. En la imagen inferior izquierda se
muestra la lamina con la resina, que se esparci6 homogéneamente. Este proceso fue
manual. En la imagen inferior derecha esté la lamina completamente curada, 24 horas
después, como dice el Anexo B.

Se implementé la norma ASTM D3039, con la que se determinan propiedades a traccion
en el plano de un material compuesto de matriz polimérica fibrorreforzado con fibra de
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carbono, (D3039/D3039M - 08, 2008, pag. 1). En esta se especifica que minimo se deben
realizar ensayos sobre cinco probetas, a menos que se logren resultados validos al
implementar menos o realizando un disefio de experimentos, ver (D3039/D3039M - 08,
2008, pag. 5).

Figura 5.1.1 Fabricacién de la lamina para determinar el esfuerzo ultimo

Fuente: Autor

Las dimensiones de las probetas fueron acordes con las de la norma ya que segun
(D3039/D3039M - 08, 2008, pag. 5), estas son las que han permitido modos de falla
aceptables. Estas medidas se muestran en la Tabla 5.1.1 para cada espécimen y los
resultados de deformacion, médulo de Young y esfuerzo ultimo (de falla o resistencia tltima)
son mostrados en la Tabla 5.1.2.

Tabla 5.1.1 Dimensiones de las probetas o especimenes

Espesor Ancho Longitud Area
Espécimen| (x0,05 (0,05 (0,05 (0,8
mm) mm) mm) mm?)
1 0,05 15,10 250,00 0,8
2 0,05 15,05 250,00 0,8
3 0,05 15,00 250,00 0,8
4 0,05 14,95 250,00 0,7
5 0,05 14,90 250,00 0,7
Media 0,05 14,99 250,00 0,75
Desviacion 0,00 0,09 0,00 0,00
Std.
CV (%) 0,00 0,57 0,00 0,57

Fuente: Autor, segun lo recomendado en (D3039/D3039M - 08, 2008, pag. 6)

Se recomienda implementar laminas que protejan la lamina, debido a que las mordazas
concentran esfuerzos por el cambio brusco de seccién, y a que tienen una superficie
irregular. Implementado en el espécimen nimero 2, pero con resultados de esfuerzo de
moddulo de 347,50 GPa, pero el de la fibra es de 230 GPa, superando la teoria mostrada en
la Figura 5.1.2.

Pagina 63 de 105



Figura 5.1.2 Esfuerzo vs deformacion del compuesto
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Fuente: (Campbell, Structural Composite Materials, 2010, pag. 8)

La mecénica del dafio permite estudiar los mecanismos de degradacion de un material
sometido a distintas cargas y efectos durante su vida util (Miravete, y otros, Materiales
Compuestos |, 2007, pags. 414-415). Sin embargo, en la falla de traccion del compuesto,
se producen fracturas locales que se propagaron a cierta distancia a lo largo de las fibras y
normales a las fibras, las cuales se inician y crecen en varios puntos dentro de la
composicion. El aumento de la carga produjo una acumulacion estadistica de las regiones
dafios dispersos hasta que un numero suficiente de tales regiones interactian
proporcionando una superficie débil, (Departament Of Defense United States Of America,
2002, pags. 5-15). Sin embargo, la falla se asocia a la tension en las fibras, ya que la ruptura
de las fibras libera gran cantidad de energia por lo que este tipo de falla es considerada
catastréfica. Por supuesto, el estado de esfuerzos requerido para romper las fibras ocasiona
una amplia falla previa de la matriz, por lo que la carga ya no puede ser redistribuida. Esta
condicion se considera como el esfuerzo ultimo del material a tensién, la falla por tensién
en las fibras depende Unicamente de la componente de esfuerzo longitudinal, por lo que
este modo de falla es completamente independiente de interacciones fibra-matriz
(Escérpita, Elizalde, & Ramirez, 2007, pag. 448). La falla por tensién se produce cuando la
fuerza de union que ofrece la interfaz fibra-matriz es suficientemente alta para evitar su
fallo, entonces las concentraciones de esfuerzos locales causan la rotura de fibra que se
propaga a través de la matriz, hacia y a través de las fibras adyacentes. Alternativamente,
la concentracidn de esfuerzo en las fibras adyacentes causé que una o mas de tales fibras
se rompa antes del fallo de la matriz intermedia, ademas, la matriz también rigidiza las
fibras. Razon por la cual, la resistencia del material compuesto es 66% mayor que la de la
fibra (Departament Of Defense United States Of America, 2002, pags. 5-14).

La norma recomienda usar tabs solamente si el modo de falla y locaciéon no son aceptables,
ver (D3039/D3039M - 08, 2008, pag. 5), por esta razén se implementaron en las otras
probetas. Estos son elementos que se pegan a las probetas y estan hechos de material
compuesto de matriz polimérica fibrorreforzado con fibra de vidrio. En la Figura 5.1.3 se
muestra una probeta sin tabs y en la derecha una en la que se implementaron. Asi se
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consiguieron resultados més razonables. Para hallar el coeficiente de variacion de los
resultados, no se tuvo en cuenta el resultado de la probeta 3, debido a que fue un dato
erroneo. Tanto para el moédulo como para el esfuerzo ultimo y la deformacion maxima, el
CV fue menor al 20 %, por lo que los datos fueron homogéneos. Segun la ley de mezclas,
el modulo tedrico en la direccion de las fibras fue de 139.6 GPa. En promedio, los datos
experimentales reportaron un error del 17.34 % con respecto al tedrico. Teniendo en cuenta
que el proceso manual no es muy controlado y por lo tanto vacios, como poca impregnacion
de la resina o una incorrecta alineacion de las fibras, son errores de manufactura faciles de
realizar. El espacio libre entre tabs, o longitud de galgado (prueba) fue de 36.55 mm en
promedio.

Figura 5.1.3 Probetas, vista frontal y lateral. Izquierda: Sin tabs. Derecha: Con tabs

Fuente: Autor

La falla registrada fue del tipo XGM, Explosiva en el Medio de la regién de Prueba, por las
siglas en inglés que caracterizan este tipo de falla, como se suministran en la norma
(D3039/D3039M - 08, 2008, pag. 10). La falla comienza al romper un hilo, y a partir de esto,
la resistencia se disminuia. En la Figura 5.1.4 se muestra la comparacion entre el modo de
falla obtenido en los ensayos y el descrito en la norma. En la Figura 5.1.5 esta la curva de
fuerza vs desplazamiento y se aprecia cada falla de hilo en cada caida notable de curva.

Figura 5.1.4 Modos de falla. Izquierda: hilo de la lamina. Derecha: explosiva
m

- XGMm
Fuente: Autor y (D3039/D3039M - 08, 2008, pag. 10)

La empresa Toray Carbon Fibers America, Inc. realizé pruebas sobre un laminado
unidireccional con la fibra de carbono implementada en el presente trabajo, con un volumen
de fibra del 60 %, y matriz de resina epoxica. El resultado de mdédulo de elasticidad en la
direccion de las fibras hallado por la empresa Toray (ver el Anexo A) fue de 135 GPa, menor
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al reportado por ley de mezclas (139,6 GPa), y el experimental en promedio fue 168 GPa.

Se desconoce el proceso de manufactura que la empresa Toray emple6 para calcular el
modulo elastico, y el que se empled para las pruebas de traccién no tuvo controlada la
tension de las fibras, debido a que fue un proceso manual. Por ende, se implementd el valor
tedrico de ley de mezclas de E; = 139,6 GPa, para el modelo iterativo de prediccion de
numero de capas.

Tabla 5.1.2 Datos experimentales

. Esfuerzo
Long. ) Deformacion Error (%) resultante
Desplazamiento R Fuerza Esfuerzo Médulo respecto
galgado | (, 5 001 mm) axial (£ 0,01 kgf) (£ 12 MPa) dul dttimo /
Muestra =0, =0, = Youn Mdédulo
(+ 0,05 (+0,00119) 8 . und. Long,
(GPa) tedrico
mm) (139,6 GPa) Ny
Inicial | Max. | Inicial | Max. | Inicial | Ultima Inicial Ultimo ’ (N/mm)
1 37,00 0,000 2,535 | 0,00000 | 0,0685 0,00 972,50 0 12636 184,43 24,31 631,803
2 110,00 0,560 2,938 | 0,00509 | 0,0267 20,00 596,25 261 7773 347,50 59,83 388,652
3 36,05 0,300 2,642 | 0,00832 | 0,0733 15,00 899,32 196 11763 178,05 21,59 588,155
4 35,60 0,250 | 2,875 | 0,00702 | 0,0808 10,00 850,00 131 11155 149,51 6,63 557,759
5 37,55 0,000 | 2,661 | 0,00000 | 0,0709 0,00 880,00 0 11588 163,52 14,63 579,383
Media 36,55 0,14 2,68 0,00 0,07 6,25 900,46 81,86 | 11785,50 168,88 17,34 589,275
Desv. Std. 0,89 0,16 0,14 0,00 0,01 7,50 52,14 98,17 621,93 15,60
CV (%) 2,42 116,42 5,32 116,30 7,23 | 120,00 5,79 119,93 5,28 9,24

Fuente: Autor, realizado en la Maquina de Ensayos Dinamicos de la Universidad del Valle

Fuente: Autor

Figura 5.1.5 Curva de fuerza vs desplazamiento, probeta 1
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Con el objetivo de encontrar el factor de seguridad (FS) con el que se fabric6 el laminado,
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se implementd el criterio de falla de méxima tension. La mayoria de las veces este
fendmeno se atribuye a un proceso de inestabilidad que produce la rotura de los enlaces
entre atomos de forma repentina en el area resistencia, como es el caso de la mayoria de
los materiales compuestos de matriz polimérica (Miravete, y otros, 2007, pag. 428).
Segun (Bonet, Botero, & Fontana, Resistencia de Laminas, 2012, pag. 25), los criterios de
falla se pueden dividir en tres grupos:
¢ No interactivos: Predicen el modo de falla sin considerar iteracion entre modos de
falla: Tensibn méaxima, deformacién maxima
¢ Interactivos: Aunque no identifica el nodo de falla, ya que la resistencia se estima
con la intervencién de diversos modos, por esto se considera iteracion: Tsai-Hill,
Tsai-Wu. Es de anotar que Tsai-Hill, es uno de los criterios tensionales mas
empleados y esta implementado en la mayoria de los cédigos comerciales de
elementos finitos que simulan el comportamiento mecanico de materiales
compuestos de tipo laminado. Una de las limitaciones de este criterio es que no
distingue entre tensiones de traccion y de compresion.
¢ Basados en el modo de falla: Hay diferentes expresiones para la falla de la fibra y de
la matriz: Puck, Mohr, Hashin-Rotem

Hay muchos mas criterios de falla en desarrollo que son discutidos en eventos mundiales,
como el “Worldwide Failure Exercise”, que duran doce afios, (Bonet, Botero, & Fontana,
Resistencia de Laminas, 2012, pag. 56). En el segundo ejercicio del WWFE se realiz6 la
evaluacion comparativa de los criterios de rotura bajo tensiones triaxiales para compuestos
reforzados con fibra de polimero, donde se concluyé que (Soden, Kaddour, Hinton, Smith,
& Li, 2011, pags. 61-62):
e Se deben utilizar las actuales teorias de previsién de fallos con precauciéon (se
recomienda una mirada a la literatura),
e Se requieren datos de alta calidad experimental para validar muchos aspectos de
las teorias de prediccion de falla,
e Las teorias codificadas en los actuales instrumentos de disefio mediante elementos
finitos, difieren de la teoria original y de la intencién del creador original,
e Es necesario un esfuerzo continuo para disminuir la brecha entre la academia, la
industria y las empresas de software en este ambito.

El desarrollo de nuevos criterios de falla y modelos de propagacion que se ajustan a la
realidad se ven obstaculizados por la dificultad de obtener datos experimentales repetibles,
mas aun cuando para su andlisis en primera instancia se toman adaptaciones de los
ensayos tipicos realizados a metales. Se observa que los mecanismos de falla y la
propagacion del dafio de los materiales compuestos laminares tienen un mayor namero y
diferentes comportamientos al de los metales por lo que progresivamente se ha generado
la reproduccion y adaptacion escasa de pruebas consideradas equivalentes (Escarpita,
Elizalde, & Ramirez, 2007, pag. 447). Por tanto, en el presente proyecto se trabajé con un
criterio no interactivo (tensién maxima), y con la carga maxima de ruptura del laminado (a
tension), ya que la mayor carga que afecta al laminado en operaciéon es la de traccion,
generada por la fuerza centrifuga. Conociendo la tensién de ruptura en la direccion de las
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fibras (a cero grados) a partir de los ensayos a traccion, fue posible determinar la tension
que produce falla de la lamina a diferentes grados de orientacion, como dice (Bonet, Botero,
& Fontana, Resistencia de Laminas, 2012, pag. 30).

El esfuerzo en un material compuesto con fibras depende de la orientacion, magnitud, tipo
y direccion de la carga aplicada con respecto a la direccién en la que las fibras estan
orientadas (Departament Of Defense United States Of America, 2002). De la misma
manera, el modo de falla depende del tipo de carga, la secuencia de apilado, geometria de
la probeta, concentradores de esfuerzos, la imperfeccion inicial o pre-existente de los dafios
de fabricacion (Labeas, 2009). De la Tabla 5.1.2, se seleccioné como el esfuerzo de falla
de la ldmina, el menor valor (sin tener en cuenta el de la probeta 2), y se obtuvo a diferentes
angulos de orientacién, implementando la Ecuacién 5.2 que se modificé de la Ecuaciéon 5.1
asumiendo una carga conocida (como se aprecia en un ejemplo de (Bonet, Botero, &
Fontana, Resistencia de Laminas, 2012, pag. 29)).

Ox cos?6 sin%6 —2sinfcosf 0y
oy | =| sin%6 cos?0 2sinfcosf 0y
Txy sinfcosd —sinfcosd® (cos?6 — sin?0)| 1712

Ecuacién 5.1 Esfuerzos en los ejes globales, a partir de los ejes locales, (Nettles, 1994,
pag. 8)
0, = 0,c0s°%0
Ecuacién 5.2 Esfuerzo en eje global conociendo el local, a partir de Ecuacion 5.1 y de
(Bonet, Botero, & Fontana, Resistencia de Laminas, 2012, pag. 29)

Tabla 5.1.3 Esfuerzo ultimo a diferentes grados y Factor de Seguridad

Angulo de bobinado o del Esfuerzo
laminado, Oy
+0 (grados) (MPa)
90 0,000
80 336,364
70 1304,887
60 2788,750
Esfuerzo de falla 50 4608,977
our (MPa) 40 6546,023
30 8366,250
20 9850,113
10 10818,636
0 11155,000
Esmirjso (,‘\’Aigi)seﬁo 60 629,434
Fact(;rsd:;ui?:dri:dad, 4.43

A partir de los datos de esta carga de falla o carga Ultima que se muestran en la Tabla 5.1.3,
se realizd la Figura 5.1.6. En esta, puede observarse como a medida que el angulo de
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bobinado o 4ngulo del laminado se acerca a los 90° con respecto al eje de aplicacion de
carga (direccién global o direccion x), la resistencia tltima disminuye, por ello se necesitaba
emplear angulos pequefios o lo mas cercanos a cero posibles para el presente trabajo, ya
que tendria mejor desempefio a solicitaciones de traccion en el gje x.

Figura 5.1.6 ox (tomado con valores de esfuerzo ultimo o our) vs 0, para una lamina

12.000

0.000 Oy
10.000 7y X " g.x
) 8.000 P > ~
D ;
z Z:é 6.000 O'x 1 — ?_x
3 5 v ‘s | g
Bt 77777 &
A 4.000 UX ////,//6//" \ x ane
30 S
////%,/ ™
2.000 # ‘
R
O'x S ?-x

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90

Angulo de bobinado o dngulo del laminado,
+0 (grados)

Fuente: Autor

Luego de la determinacion del esfuerzo ultimo en la direccién de 60° (angulo de bobinado
implementado), se puede proceder a calcular el factor de seguridad para el laminado
completo con el que se esta trabajando.

De acuerdo con (Bonet, Botero, & Fontana, Resistencia de laminados, 2012, pags. 2-3), las
fallas se pueden producir dentro de una lamina (intralaminar) o entre laminas como
delaminacion (interlaminar). Aunque la falla de una lamina no necesariamente implica la
falla del laminado. Sin embargo, los tipos de falla del laminado pueden definirse como la
falla inicial o como la falla dGltima y esto va en funcion de la aplicacién del material y del nivel
de seguridad que se requiere. Falla inicial y falla Ultima equivalen a la resistencia a la
fluencia o a la carga Ultima en estructuras metalicas, respectivamente.

Como al disefiar en metales se trabaja en el limite elastico, es decir, bajo la resistencia a la
fluencia, se asume que para el laminado se trabajara en la falla inicial, es decir, un FS por
Criterio de Tensiébn Maxima, (Bonet, Botero, & Fontana, Resistencia de laminados, 2012,
pag. 7), , a un estado de cargas seleccionado. Entonces se define el margen de seguridad
considerando la falla inicial como la falla de primera lamina o First Ply Failure (FPF) y esto
es un disefio conservativo, como afirman (Bonet, Botero, & Fontana, Resistencia de
laminados, 2012, pag. 4).

Continuando con (Bonet, Botero, & Fontana, Resistencia de laminados, 2012, pag. 5), se
define el Factor de Seguridad como el cociente entre la carga de falla y la carga de disefio,
asociado a las cargas del caso en analisis, en funcion del tipo de falla seleccionado, y
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permite calcular las cargas de falla de los laminados o valorar el margen de seguridad en
un estado de cargas dado.

Luego de determinar los esfuerzos de disefio a los que estd sometida cada lamina en
direccion x (se muestran en el Anexo G, calculados en la definicion de laminados, seccion
4.1.2), se escogi6 el mayor de estos, que en este caso era el de la superficie superior de la
capa 2, como la carga de disefo (04is). Conociendo la carga de falla a sesenta grados (our),
se determinéd el factor de seguridad del laminado FS = 4.43, ver Tabla 5.1.3, asumiendo
que el laminado fue fabricado de manera ideal, acorde con lo asumido en la teoria.

5.2 FLEXION SOBRE LA PALA

Generalmente, los materiales compuestos laminados forman parte de estructuras
sometidas a flexibn, comportamiento en el que es necesario considerar una serie de
caracteristicas como, el que las fibras de refuerzo tienen una direccion preferencial dentro
de cada lamina, este hecho implica que las propiedades mecéanicas dependen de la
direccion de aplicacién de la carga y de la secuencia de apilamiento, permitiendo la
optimizacion de los elementos estructurales mediante la orientacion de las fibras en las
direcciones de mayor solicitacion (Santiuste Romero, 2007, pag. 12). Como consecuencia
de la configuracion de los laminados, todas las fibras de refuerzo se encuentran en el plano
de la lamina, por lo tanto, la resistencia y la rigidez del laminado son mucho mayores en
dicho plano que en su direccion perpendicular, las cuales estan determinadas por las
propiedades de la matriz y por el grado de adhesién entre las distintas laminas (Santiuste
Romero, 2007, pag. 12).

En la Figura 5.2.1 se presenta la curva de carga (kg) vs deflexion (mm) para los tres
elementos fabricados. Notese la linealidad de las curvas.

Figura 5.2.1 Carga vs deflexion
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Fuente: Autor
El ensayo se realiz6 sobre las tres palas fabricadas: Preliminar |, Preliminar Il y Prototipo.
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(Hraska, 2012, pag. 5), presenta que el acople a la raiz de plano puede realizarse mediante
el empleo de un sistema restringido de anclaje a una base fija, que reemplace el montaje
en las aeronaves tal como lo muestra la Figura 4.2.1 (izquierda). Cada pala se sujet6 en
uno sus extremos con una mordaza, simulando el empotramiento, y se aplicé una carga
puntual ubicada en % de la longitud de la pala sobre la direccion “x” desde la mordaza; y a
% de la cuerda sobre la direccion “y” desde el borde de ataque, ver Figura 4.2.1. (Hraska,
2012, pag. 5), y (Béhal & Vrhel, 2005, pag. 13), concuerdan en que los mayores esfuerzos

se presentan en la raiz de plano.

Figura 5.2.2 Sistema restringido del plano para prueba de la Pala a flexion

Fuente: (Hraska, 2012, pag. 5)

La carga se aument6 cada 100 gramos y se sostuvo por 3 segundos al alcanzar 6,6 kg
(peso méaximo al despegue) y 7,2 kg (carga flectora obtenida por el modelo). Luego se retird
para conocer la deflexién con la que quedd el material. Esta se registré con deformimetros
o0 comparadores de caratula, ubicados justo bajo la linea de aplicacion de carga. En la
Figura 5.2.1 se observa que la restitucion del material esta directamente relacionado con la
cantidad de resina, ya que la Preliminar | (con menos resina) al retirarse la carga quedo con
una deflexién de 4,6 mm, mientras que la Preliminar Il (con mas resina) se recuperé hasta
una deflexién de 0,2 mm y la Prototipo estuvo entre ambas con 1,8 mm. Estas deflexiones
fueron medidas inmediatamente luego de retirar la carga, sin embargo, luego de 5 segundos
ya estaban en su estado inicial. La pala Prototipo tuvo una deflexibn mas controlada, es
decir, a una carga de 7,2 kg se deflecté 3,8 mm, 61 % menos que la Preliminar 1'y 80 %
menos que la Preliminar II.

Debido a que el estado de esfuerzo-deformacién se estudia en un punto, se puede pensar
que la falla se genera cuando ciertas condiciones se dan en un punto. Se ha aproximado el
material compuesto a un material homogéneo equivalente, y esto es valido al trabajar los
esfuerzos, sin embargo, para analizar mecanismos de falla, debe tenerse muy en cuenta la
interaccién entre matriz y fibra como componentes separados, (Hyer, 1998, pag. 350). Por
ello, se cargaron las palas hasta que se produjo un sonido (inspeccion auditiva), como
evidencia de falla (probablemente en la interaccion matriz-fibra o en la resina). Estos
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resultados se muestran en la Figura 5.2.3. Al alcanzar los 20 kg la Preliminar Il evidencié
falla en la matriz, generando rompimiento de fibras, mientras que la Preliminar | presenté
emisiones acusticas. Se muestra la deflexion de la Prototipo con fines comparativos, ya que
no emitid sonido de fallas. La Preliminar Il se deflecté 100 mm, 8.09 veces mas que la
Preliminar | (la que menos se deflecté, 11 mm), por contener mas resina. Notese que la
pala Prototipo soportd méas carga (40 kg) hasta la emisién acustica al alcanzar 110 mm de
deflexién. Esta mejor capacidad se debe a que en el proceso se implementaron tres rollos,
lo que aumento el ancho del hilo mejorando la compactacién entre fibras, y se disminuy6 a
un nivel despreciable el espaciado entre los hilos que se ubicaron sobre el molde, es decir,
las capas fabricadas fueron completas, en relacion a las Preliminares.

Figura 5.2.3 Deflexién y carga maxima

120 -~ #. Preliminar | = Preliminar Il 11 Prototipo 110
100
100 -
80
80 -+

Deflexion (mm)
B D
o o

N
o
1

0 74

N
o

40

Carga (kg)

Fuente: Autor

La falla presente en la pala objeto de estudio, se encuentran en la raiz del plano, lo que
concuerda con los resultados de (Hraska, 2012, pag. 6) y los reportes de la (Federal Aviation
Administration, 2012, pags. 1-17), pues uno de los problemas que se presenta durante la
prueba de carga ultima sobre el plano es el efecto de aplastamiento en la zona cercana a
la raiz de plano, ya sea de tipo circular si no existe un larguero como refuerzo interno, o sin
él, tal como se evidencio la falla a una de tipo lineal, (Hraska, 2012, pags. 4-12).

La presencia de dafios en elementos estructurales pueden conducir al colapso catastréfico,
por lo tanto, el componente estructural tiene diferentes niveles de aceptacion de dafios para
su andlisis y reparacion generada, atribuidos a anomalias de fabricacién, a una correcta
manipulacion y a la interaccion con el medio ambiente, definidos asi: dafios admisibles, que
no afectan la integridad estructural o disminuyen la funciébn del componente; dafios
reparables, que afectan la integridad estructural o disminuyen la funcién del componente y
dafios no reparables: no se puede disefiar una reparacién que restaure la carga de fallo
(Bey Ruiz, 2006, pags. 260-261), (Cortinez & Dotti, 2010).

La carga de flexion (L = 7,2 kg = 70 N) es 7,15 % la de traccion méaxima de disefio (Tois),
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es decir, Tois = 977,05 N, ver Anexo 5. De la Tabla 5.1.2 se obtuvo la carga ultima de la
lamina a cero grados (850 kg = 8338,5 N) y aplicando la Ecuacién 5.2, se determiné que la
carga ultima de la ldmina para “X” ubicado a 60° fue Ty, = 2084,625 N. Por lo tanto, para
la pala Prototipo sometida a la carga de disefio, el Factor de Seguridad de la pala fue de
FSpala = Tut/Tois = 2,11, un la mitad del estimado para la lamina (FS = 4,43). El Factor de
seguridad de la lamina (FS = 4,43) se obtuvo conociendo el esfuerzo dltimo de las probetas,
que fueron sometidas a traccion pura, y el espaciado entre los hilos fue controlado, aunque
la tensién fue manual. Sin embargo, el FSpala se determiné asumiendo que la sustentacién
es el 7,15 % de la traccion de disefio, y debe tenerse en cuenta que la transmision de
esfuerzos entre las fibras no se comporta como el laminado manual, debido a que se
realizaron 7 pasadas por capa, es decir, el laminado de la pala esta compuesto por laminas
que tienen una pérdida de orientacion.

Pagina 73 de 105



6. CONCLUSIONES

A partir de los analisis de resultados de la presente investigacion, se puede concluir:

Respecto al material y las evaluaciones:

v A partir de un espesor mayor a un milimetro, el Médulo de Young en la direccién X
no varia.

Respecto al proceso de manufactura:

v/ Se adecu6 la maquina al proceso para el cual no fue disefiada, encontrando la
relacién entre sus variables

v' Se determin6 un proceso de mejora para la fabricacién de la pala prototipo

v' Se disefidé un proceso pionero para la fabricacion de componentes céncavos y
convexos

v Se determin6 el proceso que permite evaluar las mejoras implementadas en la
fabricacion

v Se pudo implementar un analisis de mecanica basica de laminados para el
componente elaborado por bobinado de filamentos

v" Se logré integrar el carenado y el componente estructural en un solo elemento

En conclusién, fue posible disefiar el proceso de manufactura de una pala de helicoptero
en bobinado de hilos, ubicando con la maquina hilos de fibras de carbono de longitud de Lf
= 5.2 m con tres rollos, a un angulo de bobinado 6 = 60° que cumplié con la resistencia
adecuada a las cargas (sustentacion L = 7.2 kg), sobre un molde en madera protegido con
foil de aluminio como agente desmoldante, que se ubicé en el mandril con un eje de
rotacién, e implementando volumen de resina, Vres = 69.16 cm?3, y volumen de
endurecedor, Vend = 13.83 cm3.
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RECOMENDACIONES

Se recomienda realizar como trabajos futuros:

v/ Cuantificar el cambio de tensiones aportadas por la fibra sobre elementos cilindricos
no circulares

v' Mejorar el acabado superficial, de forma pareja
v' Realizar un estudio de fatiga y modos de vibracion a la pala
v' Realizar un analisis de cargas para diferentes modos de vuelo del UAV

v' Determinar el proceso que permite evaluar las mejoras implementadas en la
fabricacion a diferentes cargas de vuelo y maniobras

v Proponer el método de unién de la pala al rotor principal
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ANEXOS
ANEXO A. Data Sheet de la fibra de carbono

TORAYCA
T700S DATA SHEET

Highest strength, standard modulus fiber available with excellent processing
characteristics for filament winding and prepreg. This never twisted fiber is used in
high tensile applications like pressure vessels, recreational, and industrial.

FIBER PROPERTIES

Englinh ASstric Tont Method
Tensile Strength M1 ksi 4,900 MPa TY-0302-01
Tensile Modulus 13.4 Msi 230 GPa TY-0308-01
Strain 21 % 2.1 % TY-0308-M
Density 0.0B5 Ilbsfin® 1.B0 gfcm’ TY-0308-02

Filament Diameatar 2.BE-D4 in. T pm
Yield EK 3,724 ftflbs 400 gf030m TY-0308-03
12K 1.862 ftflbs 800 gf1030m TY-0308-03
24K 203 fitflbs 1.850 gf1000m TY-0308-03
Siring Typs EOC 1.0 % TY-0308-085
& Amount 20E 0.3 % TY-0308-05
FOE 0T % TY-0308-05

Twist Mawvar twisted

FUNCTIONAL PROPERTIES

CTE -0.38 a105rC
Spacific Heat 0.18 Calfg"C
Thermal Conductivity 0.0224 Calfcm.s.'C
Elactric Resistivity 1.6 x 103 acm
Chemical Composition: Carbon 93 %

Ma + K =50 ppm

COMPOSITE PROPERTIES

Tensile Strength 370 ksi 2,550 MPa ASTM D-3039
Tensile Modulus 20.0 Msi 135 GPa ASTM D-3039
Tensile Strain 1.1 % L7 % ASTM D-3039
Compressive Strength 2156 ksi 1,470 MPa ASTM D-895
Flexural Strangth 245 ksi 1,670 MPa ASTM D780
Flexural Modulus 17.5 Msi 120 GPa ASTM D750
IL5S 13 ksi 9 kgf/mm? ASTM D-2344
90° Tensile Strength 10.0 ksi 69 MPa ASTM D-3039

® Taray 250°F Epexy Resin. Hormalized te 60% fiber volume.

TORAY CARBON FIBERS AMERICA, INC.
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ANEXO B. Data Sheet de la Resina y Endurecedor

SINTEPOX LTDA.

RESINA :

R - 744 SINTEPOX

ENDURECEDOR: E-2744

GENERALIMADES:

AFLICACTONES:

PROFIEDADES:

FRESENTACION:

ES R

CARACTERISTICAS:

Sistema epoxico de mediana viscosidad en base a una resina epoxica tipe
Bisfenol A v um endureceder tipo aming alifatica medificada

Sistema wsado para relleno de meldes v laminados en fitma d= widrio
gelificande a femperatura ambiente Para su aphcacion en moldss es
recomendable usar cargas minerales fales comwo coarze malla 325 200 o
malla 40 usandoss las dos primeras pam capas intermedias o pequedos
espesqres de moldss (maxiow M0 mm) v la malla 40 para espesqres
mayore:s. Tambien puede nzarse como relleno carbonato de calcio M323

EESINA ENDURECEDOR
WViscosidad a 207 C.: 20-30P. L5F-1P
Pesg especifica; 115 grice. 10 g
Color Gardner =1 2 3
Proporcicnes: 1R P 15208 B
Ciurade mirirme: 24 horas a 257 C
Tiempao de gelificado: 100- 10 min a2 C e
Diespaes de siete dias a 20° C.
Temperatura da deflexion: 50 - 80°C
Crareza Share I B3-87

El envase orgnal de la resma es de 20 Ke. v 2l del endurecedor es de 3.5
Kz v pueden comservarss por 11 me:ss manfeniende los productos emtre
LB - 23 ® C. en bagares secos v ieniendo bien cerrados los ecipientes.
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ANEXO C. Constantes de ingenieria del laminado

Ecuaciones de Médulos Elasticos y relacién de Poisson tedricos, de (Nettles, 1994, pags. 41-43)

A11
A12

Médulo de Young, direccion X

A16
A26

Bl6
BZG

=

Médulo de Young, direccion Y

S

Médulo elastico a cortante, cara X, direccion Y Bis

S =

Relacién de Poisson entre deformaciéon en Y a una

deformacion generada en X, por aplicaciéon de una Vyy =
cargaen X

Relacién de Poisson entre deformacion en X a una

en Y, por aplicacion de una carga en Y yx
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ANEXO D. Cadigo iterativo disefiado, implementado en MatLab

clear all;

clc;
efl = 230000.000000; $Modulo de Young de la fibra en direccién 1, MPa
ef2 = 23100.000000; $Modulo de Young de la fibra en direccién 2, MPa
gfl2 = 8960.000000; $Médulo Eldstico a cortante de la fibra en direccidén 1-2, MPa
nufl2 = 0.2; %$Relacidén de Poisson de la fibra en direccidén 1-2
em = 4000.000000; $Moédulo de Young de la matriz, MPa
gm = 1150.000000; $Médulo Eldstico a cortante de la matriz, MPa
num = 0.36; %Relacidén de Poisson de la matriz
vEi = 0.6; $Fraccidén del Volumen de fibra
vm = 0.4; $Fraccidén del Volumen de matriz
el = efl*vf + em*vm; $Moédulo de Young de la lémina en direccién 1, MPa
e2 = 1/ (vf/ef2 + (1 - vf)/em); $Médulo de Young de la lamina en direccién 2, MPa
gl2 = 1/ (vE/gfl2 + (1 - vf)/gm); $Modulo Eléstico a cortante de la lémina en direccidén 1-2, MPa
nul2 = nufl2*vf + num* (1 - vf); %Relacidén de Poisson de la lamina en direccidédn 1-2
nu2l = nul2*e2/el; %$Relacidén de Poisson de la lamina en direccidén 2-1
epsilonxprueba=zeros(75,1);
ex = zeros(75,1);
area = zeros(75,1);
volumenpala = zeros(75,1);
masapala = zeros(75,1);
traccion = zeros(75,1);
nx = zeros(75,1);
momento = zeros(75,1);
contador = 1;
for t = 0.13334:0.13334:10.0005; %$Inicio del proceso iterativo y Espesor del laminado, mm
i = contador;
contador = i+1;
tpp = 0.06667; $Espesor de la lamina, mm
gqll = el/ (1 - nul2*nu2l); SMPa
ql2 = nul2*e2/(1 - nul2*nu2l); $MPa
q22 = e2/(1 - nul2*nu2l); SMPa
g66 = gl2; $MPa

Q = [gll gl2 0; gl2 g22 0; O O g66];%Matriz reducida de rigidez, MPa

theta = 60; %Grados positivos

gll_ = gll*cosd(theta)”4 + (2*(gl2 + 2*g66))*cosd(theta)"2*sind(theta)”"2 + g22*sind(theta)"4;

$MPa

gql2_ = (gll + g22 - 4*g66)*cosd(theta)"2*sind(theta)”2 + gl2* (cosd(theta)”4 + sind(theta)"4);

$MPa

g22_ = gll*sind(theta)”4 + (2*(gl2 + 2*g66))*cosd(theta)"2*sind(theta)"2 + g22*cosd(theta)"4;

$MPa

glé_ = (gll - gl2 - 2*g66)*cosd(theta)"3*sind(theta) + (ql2 - g22 + 2*g66) *cosd(theta) *sind(theta) "3;
$MPa

g26_ = (gll - gl2 - 2*g66)*sind(theta)"3*cosd(theta) + (gl2 - g22 + 2*g66) *sind(theta) *cosd(theta) "3;
$MPa

g66_ = (gll + g22 - 2*ql2 - 2*g66) *cosd(theta)"2*sind(theta)”2 + g66* (cosd(theta)”4 + sind(theta)"4);
$MPa

Q = [gll_gl2_glé6_; gl2_ g22_ g26_; gl6_ g26_ g66_]; %Matriz de rigidez de lamina angulo positivo, MPa
alfa = -60; %Grados negativos

gll_2 = gll*cosd(alfa)”4 + (2*(gl2 + 2*g66))*cosd(alfa)”"2*sind(alfa)”2 + g22*sind(alfa)"4;
$MPa
gql2_2 = (gll + g22 - 4*g66)*cosd(alfa)”2*sind(alfa)”2 + gl2*(cosd(alfa)”4 + sind(alfa)"4);
$MPa
g22_2 = gll*sind(alfa)”4 + (2*(gl2 + 2*g66))*cosd(alfa)”~2*sind(alfa)”2 + g22*cosd(alfa)"4;
$MPa

glé_2 = (gll - gl2 - 2*g66)*cosd(alfa)”3*sind(alfa) + (gl2 - g22 + 2*g66)*cosd(alfa)*sind(alfa)"3;

$MPa

g26_2 = (gll - gl2 - 2*g66)*sind(alfa)~3*cosd(alfa) + (gl2 - g22 + 2*g66)*sind(alfa)*cosd(alfa)"3;

$MPa

g66_2 = (gll + g22 - 2*ql2 - 2*g66)*cosd(alfa)”"2*sind(alfa)”2 + g66* (cosd(alfa)”4 + sind(alfa)"4);

$MPa

Q 2 = [gll_2 gl2_2 gl6_2; gl2_2 g22 2 g26_2; gl6_2 g26_2 g66_2]; $Matriz de rigidez de lamina angulo

negativo, MPa
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all = (qll_ + gll 2)*(t/2); %N/mm
al2 = (ql2_ + gl2 2)*(t/2); %N/mm
alé = (glé_ + gl6 2)*(t/2); %N/mm
a22 = (q22_ + g22 2)*(t/2); %N/mm
a26 = (q26_ + g26 2)*(t/2); %N/mm
a66 = (g66 + g66 2)*(t/2) $N/mm
A = [all al2 al6; al2 a22 a26; al6 a26 a66];%Matriz extensional de rigidez, N/mm
n = ceil (t/tpp);%Numero de capas
m = n/2; $Numero de capas encima o debajo del plano medio geométrico
z = m/(2); $Numero de parejas de capas encima o debajo del plano medio geométrico
if z>=2
f (mod (m,2)==0) ;
11 = 0;
12 = 0;
13 = 0;
14 = 0;
ele = 0;
for k=1 : z
11 = sum(11l + gll 2 * tpp * (tpp* ((4*k)-3)/2))
12 = sum(12 + gll_* tpp * (tpp* ((4*k)- )/2)),
13 = sum(13 + gll_* tpp * (tpp* ((-4*k)+3)/2));
14 = sum(14 + gll 2 * tpp * (tpp* ((- 4*k) 1)/2));
ele = sum( O + 11+12+13+14);
end
bll = ele;
dl = 0;
d2 = 0;
d3 = 0;
d4 = 0;
de = 0;
for k =1 : z
dl = sum(dl + gll 2 * ( ((tpp”3)/12) + tpp* ((tpp* ((4*k)=-3)/2)"2)));
d2 = sum(d2 + gll * ( ((tpp"3)/12) + tpp* ((tpp* ((4*k)-1)/2)"2)));
d3 = sum(d3 + gll * ( ((tpp"3)/12) + tpp* ((tpp* ((-4*k)+3)/2)"2)));
d4 = sum(d4 + gll 2 * ( ((tpp”3)/12) + tpp* ((tpp* ((-4*k)+1)/2)"2)));
de = sum( 0 + dl1+d2+d3+d4);
end
dll = de;
11 = 0;
12 = 0;
13 = 0;
14 = 0;
ele = 0;
for k =1 : z
11 = sum(11 + gl2 2 * tpp * (tpp* ((4*k)-3)/2))
12 = sum(12 + gl2 * tpp * (tpp* ((4*k)- )/2)>,
13 = sum(13 + ql2_ * tpp * (tpp* ((-4*k)+3)/2));
14 = sum(l4 + gl2 2 * tpp * (tpp*((—4*k) 1)/2));
ele = sum( 0 + 11+12+13+14);
end
bl2 = ele;
dl = 0;
d2 = 0;
d3 = 0;
d4 = 0;
de = 0;
for k =1 : z
dl = sum(dl + gl2_2 * ( ((tpp”3)/12) + tpp* ((tpp*((4*k)=-3)/2)"2)));
d2 = sum(d2 + gl2_ * ( ((tpp"3)/12) + tpp* ((tpp* ((4*k)-1)/2)"2)));
d3 = sum(d3 + gl2  * ( ((tpp"3)/12) + tpp* ((tpp* ((-4*k)+3)/2)"2)));
d4 = sum(d4 + gl2 2 * ( ((tpp”3)/12) + tpp* ((tpp* ((-4*k)+1)/2)"2)));
de = sum( 0 + dl1+d2+d3+d4);
end
dl2 = de;
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for

b22

for

end
d22

blé

for

dle

for

b26

+
+
+

+

+
+
+

+

q22_2 * tpp *
q22_ * tpp *
q22_ * tpp *
q22_2 * tpp *

0 + 11+12+13+14);

q22 2 *
qzz_ * |
qzz_ * (

(
((
((

q2z2_2 * ( (

0 + dl+d2+d3+d4) ;

11 = 0;

12 = 0;

13 = 0;

14 = 0;

ele = 0;

k=1
11 = sum
12 = sum
13 = sum
14 = sum

ele = sum(

= ele;

dl = 0;

d2 = 0;

d3 = 0;

d4 = 0;

de = 0;

k=1":
dl = sum
d2 = sum
d3 = sum
d4 = sum

de = sum(

= de;

11 = 0;

12 = 0;

13 = 0;

14 = 0;

ele = 0;

k=1
11 = sum
12 = sum
13 = sum
14 = sum

ele = sum(

= ele;

dl = 0;

d2 = 0;

d3 = 0;

d4 = 0;

de = 0;

k=1":
dl = sum
d2 = sum
d3 = sum
d4 = sum

de = sum/(

ele = sum(

= ele;

+
+
+

+

+
+
+

+

qlée 2 * tpp *
qlée_ * tpp *
qlée_ * tpp *
qlée 2 * tpp *

0 + 11+12+13+14);

qlé 2 * (
qle_ * (
qle_ * (

(
((
((

qle_2 * ( (

0 + dl1+d2+d3+d4) ;

+
+
+

+

g26_2 * tpp *
q26_ * tpp *
q26_ * tpp *
g26_2 * tpp *

0 + 11+12+13+14);

(
4

(tpp* (
(tpp* ((
(tpp* ((=
(tpp* ((=

(tpp”3) /12)
tpp”3)/12)
tpp"3)/12)
(tpp”~3) /12)

(tpp* ((
(tpp* ((4

(tpp* ((-4*k) +3
(tpp* ( (=

(tpp”3)/12)
tpp~3)/12)
tpp~3)/12)

(tpp”3)/12)

(tpp* ((
(tpp* ((4

4*%k) -

*k)

4*%k) +
4*k)

4*k) -3

*k) —

4*k) +

) /2
) 2)
) /2
1)/

) /2
1)/2)
) /2

1)/

))
),
)) i
2)

)i

)
)i
)) i
2)

)i

)i

+ tpp* ((tpp* ((4*k)
+ tpp* ((tpp* ((4*k)

+ tpp* ((tpp* ((4*k)-3)/2)"2)
+ tpp* ((tpp* ((4*k) )
+ tpp* ((tpp* ((-4*k)+3)/2)"2)

+ tpp* ((tpp* ( (- ~2

=1)/2)"2)

4*%k)+1)/2)

-3)/2)"2)
-1)/2)72))

+ tpp* ((tpp* ((-4*k)+3)/2)"2)

4*k)
*k) -

)/2
)/2)

(tpp* ((-4*k)+3)/2

(tpp* ((=
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1)/
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),
)) i
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+ tpp* ((tpp* ((
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-4*k)+1)/2)"2

)
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)

)i

)i
)

7
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for

d2e

for

end
b66

end
d66

dl = 0;
d2 = 0;
d3 = 0;
d4 = 0;
de 0;
k=11:2z
dl = sum(dl + g26 2 * ( ((tpp"3)/12) + tpp* ((tpp* ((
d2 = sum(d2 + g26 * ( ((tpp"3)/12) + tpp* ((tpp*((4
d3 = sum(d3 + g26_ * ( ((tpp"3)/12) + tpp* ((tpp* ((
d4 = sum(dd + 926 2 * ( ((tpp”3)/12) + tpp* ((tpp* ((-
de = sum( 0 + dl+d2+d3+d4);
= de;
11 = 0;
12 = 0;
13 = 0;
14 = 0;
ele = 0;
k=1 z
11 = sum(ll + g66 2 * tpp * (tpp*((4*k)-3)/2));
12 = sum(1l2 + g66_ * tpp * (tpp*((4*k)-1)/2));
13 = sum(1l3 + g66  * tpp * (tpp* ((-4*k)+3)/2));
14 = sum(l4 + g66 2 * tpp * (tpp*((-4*k)+1)/2));

ele = sum( 0 + 11+12+13+14);

= ele;

dl = 0;

d2 = 0;

d3 = 0;

d4 = 0;

de = 0;

k=11:2z
dl = sum(dl + 966 2 * ( ((tpp"3)/12) + tpp* ((tpp* ((
d2 = sum(d2 + g66_ * ( ((tpp”3)/12) + tpp* ((tpp*((4
d3 = sum(d3 + g66_ * ( ((tpp"3)/12) + tpp* ((tpp* ((-
d4 = sum(d4 + 966 2 * ( ((tpp"3)/12) + tpp* ((tpp* ((-

de = sum( 0 + dl+d2+d3+d4);

= de;

4%k) - /2)
*k) )/2 )

-4*k) + /2)

4%k)+1) /2)

4*k)=3)/2)"2

*k)-1)/2)"2)
4%k)+3)/2) "

SELLLEEEEE R e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e

else

SELLLEEEEE R e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e

for

end
bll

11 = 0;
12 =
13 =
14 =
15 =
16 = 0;

ele = 0;

15 = 15 + gll  * tpp * tpp*((t/(2*tpp))-0.5);

7
7
7

7

o o o o o

16 = 16 + qgll 2 * tpp * tpp* (((-t)/(2*tpp))+0.5);

k=1: (z-(1/2))
11 = sum(1ll + gll * tpp * (tpp* ((4*k)- )/2)>,
12 = sum(12 + gll 2 * tpp * (tpp*((4*k)-1)/2));
13 = sum(13 + gll 2 * tpp * (tpp*((-4*k)+3)/2));
14 = sum(l4 + gll * tpp * (tpp* ((-4*k)+1)/2));
ele = sum( 0 + 11+12+13+14+15+16);

7

= ele;

dl =
dz2 =
d3 =
d4 =
ds =
de =

o O o o o o
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de = 0;
d5 = d5 + gll  * ( ((tpp"3)/12) + tpp * (((t/(2*tpp))-0.5)"2
dé = d6 + gll_2 * ( ((tpp"3)/12) + tpp * (( t)/(2*tpp))+0.5)"2));
for k =1 : (z-(1/2))
dl = sum(dl + gll_ * ( ((tpp”3)/12) + tpp * ((tpp* ((4*k)- )/2 ))
d2 = sum(d2 + gll 2 * ( ((tpp"3)/12) + tpp * ((tpp* ((4*k)- /2 2)
d3 = sum(d3 + gll 2 * ( ((tpp"3)/12) + tpp * ((tpp* ((-4*k)+3)/2)"2
d4 = sum(d4 + gll_* ( ((tpp”3)/12) + tpp * ((tpp* ((-4*k)+ /2) 2)
de = sum(0 + dl1+d2+d3+d4+d5+d6) ;
end
dll = de;
11 = 0;
12 = 0;
13 = 0;
14 = 0;
15 = 0;
16 = 0;
ele = 0;
for k = 1 (z=(1/2))
11 = sum(ll + gl2  * tpp * (tpp* ((4*k)-3)/2));
12 = sum(l2 + ql2 2 * tpp * (tpp* ((4*k)-1)/2));
13 = sum(13 + gl2 2 * tpp * (tpp*((-4*k)+3)/2));
14 = sum(l4 + gql2_ * tpp * (tpp* ((-4*k)+1)/2));
ele = sum( 0 + 11+12+13+14+15+16);
end
bl2 = ele;
dl = 0;
d2 = 0;
d3 = 0;
d4 = 0;
ds5 = 0;
dée = 0;
de = 0;
for k =1 : (z-(1/2))
dl = sum(dl + gl2  * ( ((tpp"3)/12) + tpp * ((tpp*((4*k)-3)/2)"2))
d2 = sum(d2 + gl2 2 * ( ((tpp”3)/12) + tpp * ((tpp*((4*k)-1)/2)"2)
d3 = sum(d3 + gl2 2 * ( ((tpp"3)/12) + tpp * ((tpp* ((-4*k)+3)/2)"2
d4 = sum(dd + gl2_ * ( ((tpp~3)/12) + tpp * ((tpp* ((-4*k)+1)/2)"2)
de = sum(0 + d1+d2+d3+d4+d5+d6) ;
end
dl2 = de;
11 0;
12 0;
13 0;
14 = 0;
15 = 0;
16 = 0;
ele = 0;
for k = 1 (z=(1/2))
11 = sum(11l + g22  * tpp * (tpp* ((4*k)- )/2)),
12 = sum(l2 + 22 2 * tpp * (tpp* ((4*k)-1)/2));
13 = sum(13 + 922 2 * tpp * (tpp*((—4*k) 3)/2));
14 = sum(l4 + 22 * tpp * (tpp* ((-4*k)+1)/2));
ele = sum( 0 + 11+12+13+14+15+16);
end
b22 = ele;
dl = 0;
d2 = 0;
d3 = 0;
d4 = 0;
ds = 0;
dée = 0;
de = 0;
for k =1 : (z-(1/2))
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de
end
d22 = de;
11 0;
12 = 0;
13 = 0;
14 = 0;
15 = 0;
16 =0
ele =
for k =1
11
12
13
14
ele
end
ble = ele;
dl = 0;
d2 = 0;
d3 = 0;
d4 = 0;
ds5 = 0;
dée = 0;
de = 0;
for k =1 :
dl =
dz2
d3
d4 =
de
end
dle = de;
11 0;
12 = 0;
13 = 0;
14 = 0;
15 = 0;
16 =0
ele =
for k =1
11
12
13
14
ele
end
b26 = ele;
dl = 0;
d2 = 0;
d3 = 0;
d4 = 0;
ds = 0;
dée = 0;
de = 0;
for k =1 :
dl =
dz2
d3
d4 =
de

dl =

dz
d3

d4 =

sum(dl + g22_ * ( ((tpp”3)/12) + tpp * ((tpp* ((4*k)- )/2

sum(d2 + g22 2 * ( ((tpp"3)/12) + tpp * ((tpp* ((4*k)- /2
sum(d3 + g22 2 * ( ((tpp"3)/12) + tpp * ((tpp* ((-4*k)+3)/

sum(d4 + 922 * ( ((tpp”3)/12) + tpp * ((tpp*((-4*k)+ /2
sum(o + dl1+d2+d3+d4+d5+d6) ;

(z=(1/2))

sum(ll + gl6_ * tpp * (tpp*((4*k)-3)/2));
sum(l2 + gl6 2 * tpp * (tpp*((4*k)-1)/2));
sum(1l3 + gl6 2 * tpp * (tpp* ((-4*k)+3)/2));
sum(l4 + gl6_ * tpp * (tpp* ((-4*k)+1)/2)

7

= sum( 0 + 11+12+13+14+15+16);

(z-(1/2))

)

sum(dl + gql6_ * ( ((tpp"3)/12) + tpp * ((tpp* ((4*k)- )/2)A2)

(
sum(d3 + g26 2 * (
sum (

sum (0 + dl1+d2+d3+d4+d5+de6) ;
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(
sum(d2 + gl6 2 * ( ((tpp”3)/12) + tpp * ((tpp* ((4*k)-1)/2)"
sum(d3 + gl6 2 * ( ((tpp”3)/12) + tpp * ((tpp*((—4*k)+3)/2)
sum(d4 + gl6_ * ( ((tpp”3)/12) + tpp * ((tpp* ((-4*k)+1)/2)"
sum (0 + dl+d2+d3+d4+d5+d6) ;
(z=(1/2))
sum(ll + g26_ * tpp * (tpp* ((4*k)- )/2)),
sum(l2 + g26 2 * tpp * (tpp* ((4*k)-1)/2));
sum(1l3 + g26 2 * tpp * (tpp* ((-4*k)+3)/2));
sum(l4 + 926  * tpp * (tpp* ((-4*k)+1)/2));
= sum( O + 11+12+13+14+15+16);
(z-(1/2))
sum(dl + g26  * ( ((tpp”3)/12) + tpp * ((tpp*((4*k)-3)/2)"2)

(
sum(d2 + g26_2 * ( ((tpp"3)/12) + tpp * ((tpp* ((4*k)-1)/2)"2)
((tpp”~3)/12) + tpp * ((tpp* ((-4*k)+3)/2)"2
d4 + q26_ * ( ((tpp"3)/12) + tpp * ((tpp* ((-4*k)+1)/2)"2)

)i
)
)
)

)i
)
)i

7
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7



dz2e

end
b66

for

bll

for

dll

for

bl2

= de;
11 = 0;
12 = 0;
13 = 0;
14 = 0;
15 = 0;
16 = 0;
ele = 0;
k=1 (z=(1/2))
11 = sum(ll + g66_  * tpp * (tpp* ((4*k)-3)/2));
12 = sum(1l2 + g66_2 * tpp * (tpp*((4*k)-1)/2));
13 = sum(1l3 + g66 2 * tpp * (tpp*((-4*k)+3)/2));
14 = sum(l4 + g66_  * tpp * (tpp* ((-4*k)+1)/2));
ele = sum( 0 + 11+12+13+14+15+16);
= ele;
dl = 0;
d2 = 0;
d3 = 0;
d4 = 0;
ds5 = 0;
dée = 0;
de = 0;
k=1: (z-(1/2))
dl = sum(dl + g66_ * ( ((tpp~3)/12) + tpp * ((tpp*((4*k)-3)/2)"2)));
d2 = sum(d2 + 966 2 * ( ((tpp"3)/12) + tpp * ((tpp* ((4*k)-1)/2)"2)));
d3 = sum(d3 + 966 _2 * ( ((tpp"3)/12) + tpp * ((tpp* ((-4*k)+3)/2)"2)));
d4 = sum(d4 + g66_ * ( ((tpp”3)/12) + tpp * ((tpp* ((-4*k)+1)/2)"2)));
de = sum(0 + dl1+d2+d3+d4+d5+d6) ;
= de;
1;
11 = 0;
13 = 0;
ele = 0;
k=1:1
11 = sum(ll + gll * tpp * (tpp* ((4*k)-3)/2));
13 = sum(13 + gll 2 * tpp * (tpp*((-4*k)+3)/2));
ele = sum( 0 + 11+13);
= ele;
dl = 0;
d3 = 0;
de = 0;
k=1:1
dl = sum(dl + gll * ( ((tpp"3)/12) + tpp * ((tpp* ((4*k)=-3)/2)"2)));
d3 = sum(d3 + gll 2 * ( ((tpp”3)/12) + tpp * ((tpp* ((-4*k)+3)/2)"2)));
de = sum(0 + d1+d3);
= de;
11 = 0;
13 = 0;
ele = 0;
k=1 1
11 = sum(ll + gl2 * tpp * (tpp* ((4*k)-3)/2));
13 = sum(13 + gl2 2 * tpp * (tpp*((-4*k)+3)/2));
ele = sum( 0 + 11+13);
= ele;
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di2

for

b22

end
d22

for

blé

end
die

for

b26

dl = 0;
d3 = 0;
de = 0;
k=1":
dl =
d3 =
de =
= de;
11 = 0;
13 = 0;
ele = 0;
k=1":
11 =
13 =
ele
= ele;
dl = 0;
d3 = 0;
de = 0;
k=1":
dl =
d3 =
de =
= de;
11 = 0;
13 = 0;
ele = 0;
k=1
11 =
13 =
ele
= ele;
dl = 0;
d3 = 0;
de = 0;
k=1":
dl =
d3 =
de =
= de;
11 = 0;
13 = 0;
ele = 0;
k=1
11 =
13 =
ele
= ele;
dl = 0;
d3 = 0;
de = 0;
k=1":
dl =
d3 =
de =

sum(dl + gl2  * (
sum(d3 + gl2 2 * (
sum (0 + d1+d3);

((tpp”3)/12)
((tpp”3)/12)

((tpp* ((4*k)=3)/2)"2)));
((tpp* ((=4*k)+3)/2)"2)));

+ tpp *
+ tpp *

sum(ll + g22_ * tpp *
sum (13 + 922 2 * tpp *
0 + 11+13);

(tpp* ((4*k)=3)/2));
(tpp* ((-4*k)+3)/2));
sum (

sum(dl + g22_ * (
sum(d3 + g22_ 2 * (
sum (0 + d1+d3);

((tpp~3)/12)
((tpp”~3)/12)

((tpp* ((4*k)-3)/2)"2)));
((tpp* ((-4*k)+3)/2)"2)));

+ tpp *
+ tpp *

sum(1ll + gl6_ * tpp *
sum (13 + gl6 2 * tpp *
0 + 11+13);

(tpp* ((4*k)=3)/2));
(tpp* ((-4*k)+3)/2));
sum (

sum(dl + gl6_ * (
sum(d3 + gl6 2 * (
sum (0 + d1+d3);

((tpp"3)/12)
((tpp"3)/12)

((tpp* ((4*k)-3)/2)"2)));
((tpp* ((-4*k)+3)/2)"2)));

+ tpp *
+ tpp *

(tpp* ((4%k)-3)/2));
(tpp* ((-4*k)+3)/2));

sum(ll + g26 * tpp *
sum (13 + 926 2 * tpp *

sum( O + 11+13);

sum(dl + g26_  * (
sum(d3 + g26 2 * (
sum (0 + d1+d3);

((tpp~3)/12)
((tpp"3)/12)

((tpp* ((4*k)-3)/2)"2)));
((tpp* ((-4*k)+3)/2)"2)));

+ tpp *
+ tpp *
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d26 = de;
11 = 0;
13 = 0;
ele = 0;

11 = sum(ll + g66_ * tpp * (tpp*((4*k)-3)/2));
13 = sum(13 + g66_2 * tpp * (tpp*((-4*k)+3)/2));
ele = sum( 0 + 11+13);
end
b66 = ele;
dl = 0;
d3 = 0;
de = 0;
for k=1 :1
dl = sum(dl + g66  * ( ((tpp"3)/12) + tpp * ((tpp*((4*k)-3)/2)"2)));
d3 = sum(d3 + g66 2 * ( ((tpp”3)/12) + tpp * ((tpp* ((-4*k)+3)/2)"2)));
de = sum(0 + d1+d3);
end
d66 = de;
end
B = [bll bl2 bl6; bl2 b22 b26; bl6 b26 b66]; $Matriz de rigidez de acople, N
D = [dll dl12 dl6; dl2 d22 d26; dl6 d26 d66]; $Matriz de rigidez de flexidén, N*mm

M1 = [all al2 al6 bll bl2 blé;
al2 a22 a26 bl2 b22 b26;
al6 a26 a66 bl6 b26 b66;
bll bl2 bl6 dll dl2 dl6;
bl2 b22 b26 dl2 d22 d26;
bl6 b26 b66 dl6 d26 d66];

M2 = [a22 a26 bl2 b22 b26;
az26 a66 bl6 b26 b66;
bl2 blée dll dl12 dile6;
b22 b26 dl2 d22 d26;
b26 b66 dl6 d26 de66];

dml = det (M1);
dm2 = det (M2) ;

ex (i) = (dml/(dm2*t)); %$Moédulo de Elasticidad del laminado en la direccidn x para cada iteracidn, MPa

M3 = [all al6 bll bl2 bl6; al6 a66 bl6 b26 b66; bll ble dll dl2 dl6; bl2 b26 dl2 d22 d26; blé b66 dle d26
de66] ;

dm3 = det (M3);

ey = (dml/(dm3*t)); %Médulo de Elasticidad del laminado en la direccién y, MPa

M4 = [all al2 bll bl2 bl6; al2 a22 bl2 b22 b26; bll bl2 dll dl2 dl6; bl2 b22 dl2 d22 d26; bl6 b26 dlé6 d26

de6] ;
dm4 = det (M4);

gxy (dml/ (dm4*t)); %Moédulo de Elasticidad a Cortante del laminado en la direccidén xy, MPa

M5 = [al2 a26 bl2 b22 b26; al6 a66 bl6 b26 b66; bll bl6 dll dl2 dl6; bl2 b26 dl2 d22 d26; bl6 b66 dle d26
d66];

dm5 = det (M5);

nuxy = (-dm5)/dm2; %Relacién de Poisson del laminado en la direccién xy

M6 = [al2 al6 bll bl2 bl6; al6 a66 bl6 b26 b66; bl2 bl6 dll dl2 dle6; b22 b26 dl2 d22 d26; bl6 b66 dle d26
de6] ;

M7 = [all al6 bl2 b22 b26; al6 a66 bl6 b26 b66; bll bl6 dll dl2 dlé6; bl2 b26 dl2 d22 d26; bl6 b66 dle d26
de6] ;

dmé6 = det (M6) ;
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dm7 = det (M7);
nuyx = (-dmé)/dm7; %Relacién de Poisson del laminado en la direccién yx

$Matrices parcialmente invertidas

Aasterisco = inv (A); Smm/N
Basterisco = (-Aasterisco) *B; Smm
Casterisco = B*Aasterisco; Smm
Dasterisco = D - (B*Aasterisco*B); SN*mm
Dinvast = inv (Dasterisco); %1/ (N*mm)

$Matrices inversas

Aprim = Aasterisco - (Basterisco*Dinvast*Casterisco);%mm/N
Bprim = Basterisco*Dinvast; $1/N
Cprim = (-Dinvast) *Casterisco; $1/N
Dprim = inv (Dasterisco); %1/ (N*mm)

$Hallando el area de la seccidn transversal de la pala

R = 18;

h = 112;

b = 10;

area(i) = ( ( ( (pi*R"2)-(pi*(R-t)"2) )/2 ) + (h*t*2) + (b*t) ); %Smm"2
volumenpala (i) = area(i)*300; %mm"3

beta = 4.5; %Angulo de conicidad, grados

betarad = beta*pi/180; %Angulo de conicidad en radianes
pesohelicoptero = 6.6*9.81; %N

radiopala = 300; $mm

excentricidad = 50; S%mm

coefexcentricidad = excentricidad/radiopala;

omega = 191.7; %Velocidad angular, rad/s

densidadmatriz = 1.25; %Densidad de la matriz, g/cm”3
densidadfibra = 1.8; %Densidad de la fibra, g/cm”3

densidadcompuesto = (vf* (densidadfibra - densidadmatriz))+densidadmatriz; %Densidad del compuesto, g/cm”3
masapala (i) = (densidadcompuesto*volumenpala(i))/1000000; %Masa de la pala, kg

traccion(i) = ( ((masapala(i)* (omega”2)*radiopala* (1-(coefexcentricidad)”~2))/2000) ); %Fuerza de
traccién, N

nx (i) = (traccidn(i)*t)/&rea(i); %Esfuerzo resultante por unidad de longitud, N*mm

momento (1) = (( ((masapala(i)*betarad* (omega”2)* (radiopala~2))/3000 )*(1 - (coefexcentricidad”3)) ))/t;

$Momento por unidad de long, N

Mconstitutiva = [(Aprim(1,1)) (Aprim(1l,2)) (Aprim(1l,3)) (Bprim(1l,1)) (Bprim(1l,2)) (Bprim(1l,3));
(Aprim(1,2)) (Aprim(2,2)) (Aprim(2,3)) (Bprim(1,2)) (Bprim(2,2)) (Bprim(2,3));
(Aprim(1,3)) (Aprim(2,3)) (Aprim(3,3)) (Bprim(1,3)) (Bprim(2,3)) (Bprim(3,3));
(Cprim(1,1)) (Cprim(1,2)) (Cprim(1,3)) (Dprim(1,1)) (Dprim(1,2)) (Dprim(1,3));
(Cprim(1,2)) (Cprim(2,2)) (Cprim(2,3)) (Dprim(1,2)) (Dprim(2,2)) (Dprim(2,3));
(Cprim(1,3)) (Cprim(2,3)) (Cprim(3,3)) (Dprim(1,3)) (Dprim(2,3)) (Dprim(3,3))];
Mesfuerzoresultante = [(nx(i)); 0; 0; 0; (momento(i)); 0];
Mdeformaciones = Mconstitutiva*Mesfuerzoresultante;
epsilonxprueba (i) = Mdeformaciones(1l,1); $Deformaciones del plano medio geométrico del laminado en
direccidén x, para cada iteracidn
Mconstithallaesf = [(A(1,1)) (A(1,2)) (A(1,3)) (B(1,1)) (B(1,2)) B(1,3));
(A(1,2)) (A(2,2)) (A(2,3)) (B(1,2)) (B(2,2)) B(2,3)):
(A(1,3)) (A(2,3)) (A(3,3)) (B(1,3)) (B(2,3)) B(3,3)):
(B(1,1)) (B(1,2)) (B(1,3)) (D(1,1)) (D(1,2)) D(1,3)):
(B(1,2)) (B(2,2)) (B(2,3)) (D(1,2)) (D(2,2)) D(2,3)):
(B(1,3)) (B(2,3)) (B(3,3)) (D(1,3)) (D(2,3)) D(3,3))1; $Matriz ABD,
implementarla si se desea hallar esfuerzos
end $Fin del ciclo iterativo
y = (epsilonxprueba); $Eje X a graficar
t = 0.13334:0.13334:10.0005; $Eje Y a graficar, espesor del laminado para cada iteracién
plot (y,t); %Grafica
grid on;

xlabel ('Deformacidén en direccidn x');
ylabel ('Espesor');
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Pares de

ANEXO E. Caracteristicas de la pala por nimero de capas

Fuerza de sustentacion

Capas CZZ?S Deformaﬂciones, Masa | Volumen Densidad Fuerza reEsSJILiZLZtZ/ Momento / Ml()d_ulo Esfuerzo, | Momento, L Espesor

(plano . £ de la pala, de und. Long., | elastico, laminado,

medio) laminado X10-6 (I:Z;) (c\r:ﬁ) [} traccion, und.NIong, My Ex (’\/T;a) (N"\*Ar;Cm) ™) (kg) Trc t

(ustrains) (g/cm?3) Trc (N) (N/mxm) (N*mm/mm) (GPa) 9 (%) (mm)

1 2 376,293 | 0,018 11,614 1,580 98,343 0,339 11861,077 6,751 2,540 1581,556 7,029 | 0,717 7,15 0,13334
2 4 376,059 | 0,037 23,212 1,580 | 196,545 0,677 11852,520 6,755 2,540 3160,830 | 14,048 | 1,432 7,15 0,26668
3 6 376,022 | 0,055 34,792 1,580 | 294,605 1,016 11843,964 6,756 2,540 4737,822 | 21,057 | 2,146 7,15 0,40002
4 8 375,978 | 0,073 46,356 1,580 | 392,523 1,355 11835,407 6,756 2,540 6312,533 | 28,056 | 2,860 7,15 0,53336
5 10 375,976 | 0,091 57,903 1,580 | 490,298 1,694 11826,851 6,756 2,540 7884,961 | 35,044 | 3,572 7,15 0,6667
6 12 375,974 | 0,110 69,434 1,580 | 587,932 2,032 11818,294 6,757 2,540 9455,108 | 42,023 | 4,284 7,15 0,80004
7 14 375,973 | 0,128 80,947 1,580 | 685,425 2,371 11809,737 6,757 2,540 | 11022,973 | 48,991 | 4,994 7,15 0,93338
8 16 375,972 | 0,146 92,444 1,580 | 782,775 2,710 11801,181 6,757 2,540 | 12588,556 | 55,949 | 5,703 7,15 1,06672
9 18 375,972 | 0,164 103,924 1,580 | 879,983 3,048 11792,624 6,757 2,540 | 14151,857 | 62,897 | 6,412 7,15 1,20006
10 20 375,971 | 0,182 115,387 1,580 | 977,050 3,387 11784,068 6,757 2,540 | 15712,876 | 69,835 | 7,119 7,15 1,3334
11 22 375,971 | 0,200 126,834 1,580 | 1073,974 3,726 11775,511 6,757 2,540 | 17271,613| 76,763 | 7,825 7,15 1,46674
12 24 375,971 | 0,218 138,264 1,580 | 1170,757 4,065 11766,955 6,757 2,540 | 18828,069| 83,680 | 8,530 7,15 1,60008
13 26 375,971 | 0,236 149,677 1,580 | 1267,398 4,403 11758,398 6,757 2,540 | 20382,242 | 90,588 | 9,234 7,15 1,73342
14 28 375,971 | 0,254 161,073 1,580 | 1363,897 4,742 11749,842 6,757 2,540 | 21934,134| 97,485 | 9,937 7,15 1,86676
15 30 375,971 | 0,272 172,453 1,580 | 1460,254 5,081 11741,285 6,757 2,540 | 23483,744 | 104,372 | 10,639 7,15 2,0001
16 32 375,971 | 0,290 183,816 1,580 | 1556,469 5,420 11732,728 6,757 2,540 | 25031,072 | 111,249 | 11,340 7,15 2,13344
17 34 375,971 | 0,308 195,162 1,580 | 1652,542 5,758 11724,172 6,757 2,540 | 26576,118 | 118,116 | 12,040 7,15 2,26678
18 36 375,971 | 0,326 206,491 1,580 | 1748,473 6,097 11715,615 6,757 2,540 | 28118,883 | 124,973 | 12,739 7,15 2,40012
19 38 375,971 | 0,344 217,803 1,580 | 1844,263 6,436 11707,059 6,757 2,540 | 29659,365 | 131,819 | 13,437 7,15 2,53346
20 40 375,970 | 0,362 229,099 1,580 | 1939,910 6,774 11698,502 6,757 2,540 | 31197,566 | 138,656 | 14,134 7,15 2,6668
21 42 375,970 | 0,380 240,378 1,580 | 2035,416 7,113 11689,946 6,757 2,540 | 32733,485 | 145,482 | 14,830 7,15 2,80014
22 44 375,970 | 0,398 251,640 2130,780 7,452 11681,389 6,757 2,540 | 34267,121 | 152,298 | 15,525 7,15 2,93348
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Fuerza de sustentacion

Pg;sage Czr;las Deforma(l)ciones, Masa | Volumen Densidad | Fuerza r(fsSJlLiz;ZtZ/ Momento / M’éd_ulo Esfuerzo, | Momento, - Espesor
(plano : & de la pala, de und. Long., | elastico, laminado,
medioy | '2minado X10-6 (:;]) (c\r:ﬁ) P traccion, und'leong’ My Ex (NTFX,a) (Ntﬂr;cm) N ka) Tec t

(ustrains) (g/cm?3) Trc (N) (N/mm) (N*mm/mm) (GPa) (%) (mm)
23 46 375,970 | 0,415 262,886 1,580 | 2226,002 7,791 11672,833 6,757 2,540 | 35798,476 | 159,104 | 16,219 7,15 3,06682
24 48 375,970 | 0,433 274,115 1,580 | 2321,082 8,129 11664,276 6,757 2,540 | 37327,550 | 165,900 | 16,911 7,15 3,20016
25 50 375,970 | 0,451 285,327 1,580 | 2416,020 8,468 11655,719 6,757 2,540 | 38854,341 172,686 | 17,603 7,15 3,3335
26 52 375,970 | 0,469 296,522 1,580 | 2510,816 8,807 11647,163 6,757 2,540 | 40378,850 | 179,462 | 18,294 7,15 3,46684
27 54 375,970 | 0,486 307,700 1,580 | 2605,470 9,145 11638,606 6,757 2,540 | 41901,078 | 186,227 | 18,983 7,15 3,60018
28 56 375,970 | 0,504 318,862 1,580 | 2699,983 9,484 11630,050 6,757 2,540 | 43421,024 | 192,982 | 19,672 7,15 3,73352
29 58 375,970 | 0,521 330,007 1,580 | 2794,353 9,823 11621,493 6,757 2,540 | 44938,688 | 199,728 | 20,360 7,15 3,86686
30 60 375,970 | 0,539 341,135 1,580 | 2888,582 10,162 11612,937 6,757 2,540 | 46454,070 | 206,463 | 21,046 7,15 4,0002
31 62 375,970 | 0,557 352,247 1,580 | 2982,669 10,500 11604,380 6,757 2,540 | 47967,170 | 213,187 | 21,732 7,15| 4,13354
32 64 375,970 | 0,574 363,341 1,580 | 3076,614 10,839 11595,824 6,757 2,540 | 49477,988 | 219,902 | 22,416 7,15 4,26688
33 66 375,970 | 0,592 374,419 1,580 | 3170,417 11,178 11587,267 6,757 2,540 | 50986,524 | 226,607 | 23,100 7,15| 4,40022
34 68 375,970 | 0,609 385,480 1,580 | 3264,078 11,516 11578,711 6,757 2,540 | 52492,779 | 233,301 | 23,782 7,15 4,53356
35 70 375,970 | 0,627 396,525 1,580 | 3357,597 11,855 11570,154 6,757 2,540 | 53996,752 | 239,986 | 24,463 7,15 4,6669
36 72 375,970 | 0,644 407,553 1,580 | 3450,975 12,194 11561,597 6,757 2,540 | 55498,442 | 246,660 | 25,144 7,15 4,80024
37 74 375,970 | 0,661 418,563 1,580 | 3544,210 12,533 11553,041 6,757 2,540 | 56997,851 | 253,324 | 25,823 7,15| 4,93358
38 76 375,970 | 0,679 429,558 1,580 | 3637,304 12,871 11544,484 6,757 2,540 | 58494,979 | 259,978 | 26,501 7,15 5,06692
39 78 375,970 | 0,696 440,535 1,580 | 3730,255 13,210 11535,928 6,757 2,540 | 59989,824 | 266,621 | 27,179 7,15 5,20026
40 80 375,970 | 0,713 451,496 1,580 | 3823,065 13,549 11527,371 6,757 2,540 | 61482,387 | 273,255 | 27,855 7,15 5,3336
41 82 375,970 | 0,731 462,440 1,580 | 3915,733 13,887 11518,815 6,757 2,540 | 62972,669 | 279,879 | 28,530 7,15 5,46694
42 84 375,970 | 0,748 473,367 1,580 | 4008,259 14,226 11510,258 6,757 2,540 | 64460,668 | 286,492 | 29,204 7,15 5,60028
43 86 375,970 | 0,765 484,277 1,580 | 4100,643 14,565 11501,702 6,757 2,540 | 65946,386 | 293,095 | 29,877 7,15 5,73362
44 88 375,970 | 0,782 495,171 1,580 | 4192,885 14,904 11493,145 6,757 2,540 | 67429,822 | 299,688 | 30,549 7,15 5,86696
45 90 375,970 | 0,800 506,047 1,580 | 4284,986 15,242 11484,588 6,757 2,540 | 68910,976 | 306,271 | 31,220 7,15 6,0003
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Fuerza de sustentacion

Pg;sage Czr;las Deforma(l)ciones, Masa | Volumen Densidad | Fuerza r(fsSJlLiz;ZtZ/ Momento / M’éd_ulo Esfuerzo, | Momento, - Espesor
(plano : & de la pala, de und. Long., | elastico, laminado,
medioy | '2minado X10-6 (:;]) (c\r:ﬁ) P traccion, und'leong’ My Ex (NTFX,a) (Ntﬂr;cm) N ka) Tec t

(ustrains) (g/cm?3) Trc (N) (N/mm) (N*mm/mm) (GPa) (%) (mm)
46 92 375,970 | 0,817 516,908 1,580 | 4376,944 15,581 11476,032 6,757 2,540 | 70389,848 | 312,844 | 31,890 7,15 6,13364
47 94 375,970 | 0,834 527,751 1,580 | 4468,761 15,920 11467,475 6,757 2,540 | 71866,439 | 319,406 | 32,559 7,15 6,26698
48 96 375,970 | 0,851 538,577 1,580 | 4560,435 16,259 11458,919 6,757 2,540 | 73340,747 | 325,959 | 33,227 7,15 6,40032
49 98 375,970 | 0,868 549,387 1,580 | 4651,968 16,597 11450,362 6,757 2,540 | 74812,774 | 332,501 | 33,894 7,15 6,53366
50 100 375,970 | 0,885 560,180 1,580 | 4743,359 16,936 11441,806 6,757 2,540 | 76282,519 | 339,033 | 34,560 7,15 6,667
51 102 375,970 | 0,902 570,957 1,580 | 4834,608 17,275 11433,249 6,757 2,540 | 77749,982 | 345,555 | 35,225 7,15 6,80034
52 104 375,970 | 0,919 581,716 1,580 | 4925,715 17,613 11424,693 6,757 2,540 | 79215,163 | 352,067 | 35,889 7,15 6,93368
53 106 375,970 | 0,936 592,459 1,580 | 5016,680 17,952 11416,136 6,757 2,540 | 80678,062 | 358,569 | 36,551 7,15 7,06702
54 108 375,970 | 0,953 603,185 1,580 | 5107,504 18,291 11407,580 6,757 2,540 | 82138,679 | 365,061 | 37,213 7,15 7,20036
55 110 375,970 | 0,970 613,894 1,580 | 5198,185 18,630 11399,023 6,757 2,540 | 83597,015| 371,542 | 37,874 7,15 7,3337
56 112 375,970 | 0,987 624,587 1,580 | 5288,724 18,968 11390,466 6,757 2,540 | 85053,068 | 378,014 | 38,534 7,15 7,46704
57 114 375,970 | 1,004 635,263 1,580 | 5379,122 19,307 11381,910 6,757 2,540 | 86506,840 | 384,475 | 39,192 7,15 7,60038
58 116 375,970 | 1,021 645,922 1,580 | 5469,378 19,646 11373,353 6,757 2,540 | 87958,330 | 390,926 | 39,850 7,15 7,73372
59 118 375,970 | 1,037 656,564 1,580 | 5559,492 19,984 11364,797 6,757 2,540 | 89407,538 | 397,367 | 40,506 7,15 7,86706
60 120 375,970 | 1,054 667,189 1,580 | 5649,464 20,323 11356,240 6,757 2,540 | 90854,464 | 403,798 | 41,162 7,15 8,0004
61 122 375,970 | 1,071 677,798 1,580 | 5739,294 20,662 11347,684 6,757 2,540 | 92299,108 | 410,218 | 41,816 7,15 8,13374
62 124 375,970 | 1,088 688,390 1,580 | 5828,982 21,001 11339,127 6,757 2,540 | 93741,471 | 416,629 | 42,470 7,15 8,26708
63 126 375,970 | 1,104 698,965 1,580 | 5918,528 21,339 11330,571 6,757 2,540 | 95181,551 | 423,029 | 43,122 7,15 8,40042
64 128 375,970 | 1,121 709,524 1,580 | 6007,933 21,678 11322,014 6,757 2,540 | 96619,350 | 429,419 | 43,774 7,15 8,53376
65 130 375,970 | 1,138 720,065 1,580 | 6097,195 22,017 11313,457 6,757 2,540 | 98054,867 | 435,799 | 44,424 7,15 8,6671
66 132 375,970 | 1,154 730,590 1,580 | 6186,316 22,355 11304,901 6,757 2,540 | 99488,102 | 442,169 | 45,073 7,15 8,80044
67 134 375,970 | 1,171 741,099 1,580 | 6275,295 22,694 11296,344 6,757 2,540 | 100919,055 | 448,529 | 45,722 7,15 8,93378
68 136 375,970 | 1,188 751,590 1,580 | 6364,132 23,033 11287,788 6,757 2,540 | 102347,727 | 454,879 | 46,369 7,15 9,06712
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Fuerza de sustentacion

Pares de L
Capas Capas Deformaciones, Densidad | Fuerza Esfuerzo Momento / | Modulo Espesor
del o Masa | Volumen resultante / o Esfuerzo, | Momento, X
(plano X &y de la pala, de und. Long., | elastico, laminado,
A laminado m \% L. und. long, Ox Mec
medio) X10-6 (kg) (cm?) [ traccién, N My Ex (MPa) (N*mm) (N) (kg) Trc t
(ustrains) 9 (g/cm?3) Tec (N) (N/rnxm) (N*mm/mm) (GPa) 9 (%) (mm)
69 138 375,970 | 1,204 762,065 1,580 | 6452,827 23,372 11279,231 6,757 2,540 | 103774,116 | 461,218 | 47,015 7,15 9,20046
70 140 375,970 | 1,221 772,523 1,580 | 6541,380 23,710 11270,675 6,757 2,540 | 105198,223 | 467,548 | 47,660 7,15 9,3338
71 142 375,970 | 1,237 782,964 1,580 | 6629,791 24,049 11262,118 6,757 2,540 | 106620,049 | 473,867 | 48,304 7,15 9,46714
72 144 375,970 | 1,254 793,388 1,580 | 6718,060 24,388 11253,562 6,757 2,540 | 108039,593 | 480,176 | 48,948 7,15 9,60048
73 146 375,970 | 1,270 803,796 1,580 | 6806,188 24,727 11245,005 6,757 2,540 | 109456,855 | 486,475 | 49,590 7,15 9,73382
74 148 375,970 | 1,286 814,187 1,580 | 6894,173 25,065 11236,448 6,757 2,540 | 110871,835 | 492,764 | 50,231 7,15 9,86716
75 150 375,970 | 1,303 824,561 1,580 | 6982,017 25,404 11227,892 6,757 2,540 | 112284,533 | 499,042 | 50,871 7,15 10,0005

Nota: Trc, es la traccién por las fuerzas centrifugas

Pagina 97 de 105




ANEXO F. Caracteristicas de la pala

Simbolo

Nombre

Valor

Unidad

“Perfil alar”

NACA 0012

c

Cuerda

130

te

Espesor del
perfil

15.6

O,

Solidez del rotor

0.12

R

Longitud de la
pala

300

eR

Excentricidad de
la pala

0.05

Coeficiente de
excentricidad

0.017

Velocidad
angular del rotor

191.7

rad/s

Masa maxima al
despegue del
UAV

6.6

kg

Angulo de cono

0.0785

rad

Espesor del
laminado

1.3334

Espesor de la
lamina

0.06667

tf

Espesor de la
fibra (o hilo de
fibras)

0.04

NUmero de
capas

20

Numero de
capas encima o
debajo del plano

medio
geomeétrico

10

Ndmero de
pares encima o
debajo del plano

medio
geomeétrico

+0

Angulo de capa,
positivo

grados

-0

Angulo de capa,
negativo

grados

%fibra

Fraccion de
volumen de fibra

%rle

Fraccion de
volumen de
matriz

0.4

M

Masa de la pala

0.18231

kg

Trc

Traccién por
fuerzas
centrifugas

977.05

Mec

Momento por
fuerzas
centrifugas

15712.88

Nmm

Pm

Densidad de la
matriz

1.25

glcm?®

Pr

Densidad de la

fibra

1.80

glcm?®
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Simbolo

Nombre

Valor

Unidad

Pe

Densidad del
laminado

1.58

glcm?®

Mddulo de
Young de la
fibra, direccion 1

230

GPa

Mddulo de
Young de la
fibra, direccién 2

23.1

GPa

Médulo elastico

a cortante de la

fibra, direccién
1-2

8.96

GPa

Relacién de
Poisson de la
fibra, direccién
1-2

0.2

EITI

Médulo elastico
de la matriz

GPa

Gm

Médulo eléastico
a cortante de la
matriz

1.15

GPa

Relacién de
Poisson de la
matriz

0.36

El

Mddulo de
Young de la
lamina, direccién
1

139.6

GPa

EZ

Mddulo de
Young de la
lamina, direccién
2

7.94

GPa

G12

Médulo elastico

a cortante de la

lamina, direccién
1-2

241

GPa

v12

Relacién de
Poisson de la
lamina, direccién
1-2

0.264

Relacién de
Poisson de la
lamina, direccién
2-1

0.015

Area

Area de la
seccion
transversal de la
pala

384.63

mm?

Volumen de la
pala

115390

mm?3

Oy

Esfuerzo debido
a traccién sobre
la pala

2.54

MPa

Ny

Esfuerzo

3,39

Nmm
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Simbolo Nombre Valor Unidad
resultante por
unidad de
longitud
Momento por
My unidad de 11784.07 N
longitud
L Fuerza de 69.84 N
sustentacion
- - 140155,46 2104,01 0
Matriz r 4 ’
Q a; 'z .e.zuc'da [ 210401 796973 0 ] MPa
€ rgidez 0 0 2410,86
o Matriz de rigidez 15839,83 27280,33 14083,49
Qe de lamina, [27280,33 81932,69 43154,61] MPa
angulo positivo 14083,49 43154,61 27587,18
. Matriz de rigidez 15839,83 27280,33 —14083,49
Q¢ de lamina, I 27280,33 81932,69 —43154,61] MPa
angulo negativo —14083,49 —43154,61 27587,18
Matriz 21120,84 36375,59 0 N
A extensional de [36375,59 109249,06 0 ] —
rigidez 0 0 36784,75 mm
— —13
Matriz de rigidez o s 45475 « 10 625,99
B de acople —4,5475 % 1071 1,8190 10712  1918,17 N
625,99 1918,17 0
. - 3129,32 5389,51 0
Matriz de rigidez ’ 4
D de fi g [5389,51 16186,66 0 ] Nmm
€ flexion 0 0 5450,13
Matriz 0,0001109  —3,6958 % 107° 0 mm
A* parcialmente —3,6958* 107>  2,1459 % 107° 0 N
inversa de A 0 0 2,7185 % 1075
Matriz —1,6806 * 1077  1,1770 * 1071 0,0014
B* parcialmente [ 9,7584 x 107'®  —5,5839 x 10717 —0,0180] mm
inversa de B —0,0170 —0,0521 0
Matriz 1,6806 *x 10717  —9,7584 « 107 0,0170
C* parcialmente [—1,1770 x10716 55839 %1071 0,0521] mm
inversa C* —0,0014 0,0180 0
Matriz 3118,67 5356,87 8,1975 x 10715
D* parcialmente 5356,87 16086,63 —3,3429 % 10714 Nmm
inversa de D 8,1975 % 10715 —3,3429 « 10714 5416,44
_ -5 _ -22
’ Matriz inversa 0,00011 s 3,6962 * 10_5 3,9612 * 1(122 mm
A de A —3,6962 10 2,1519 %10 1,8875 % 10 N
—3,9612 * 10722  1,8875 % 10722 2,7354 1075
_ -20 -20 -7
, Matriz inversa 4,1958 * 10_20 2,1289 « 10 o 2,5986 * 10 .
B de B 2,1289 = 10 —1,0567 « 10 —3,3281 * 10 1/N
2,5986 x 1077 —3,3281%107® —2,0934 % 10723
. —4,1958 * 10720 2,1289 % 1072° 2,5986 * 1077
Matriz inversa ! 4 ’
C’ de C 2,1289 x1072° —1,0567 x 1072° —3,3281 % 10° 1/N
2,5986 x 1077 —3,3281 %107 —2,0934 % 10723
-4 _ -4 _ -21
, Matriz inversa 7,4916 * 10 B 2,4947 * 10_4 2,6735 * 1(121 1
D de D —2,4947 « 10 1,4524 % 10 1,2740 % 10 N
—2,6735% 10721 1274010721  1,8462x107* mm
21120,84 3637559 0 0 45475+ 10" 625,99
) . 36375,59 109249,06 0 —4,5475%10°  1,8190 10~  1918,17
ABD Matriz de rigidez 0 0 36784,75 625,99 1918,17 0 Varias
del laminado 0 —4,5475 %1071 625,99 3129,32 5389,51 0
|-45475 1073 1,8190 1072  1918,17 5389,51 16186,66 o |
625,99 1918,17 0 0 0 5450,13

Pagina 100 de 105




Simbolo Nombre Valor Unidad
0,00011 —3,6962 %1075 —3,9612%10722 —4,1958%10"2° 2,1289%1072°  2,5986 + 1077
. . | -36962 1075  2,1519%10°  1,8875x10722  2,1289%1072° —1,0567 %1072 —3,3281 %107 |
ABCD’ Matriz de rigidez |—3,9612 %1072 1,8875+#10722  2,7354%10™5  2,5986 %1077  —3,3281%107¢ —2,0934 % 10~23 Varias
inversa —4,1958 + 1072°  2,1289 %1072  2,5986+10~7  7,4916+10™*  —2,4947 x10™* —2,6735« 102!
21289 %1072  —1,0567 x 1072 —3,3281+ 1076 —2,4947 «10™*  1,4524+10™*  1,2740 + 10~2!
2,5986 %107 —3,3281+107° —2,0934 10723 —2,6735+ 1072 1,2740 * 1072!  1,8462 + 10™*
3,39
Tensor g
a esfuerzos y 0 Varias
momentos 11784,07
0
[ 375,97 ]
Tensor | —12519
. —0,0392 .
£ deformaciones y —294 Varias
curvaturas 1,71
8,8018 x 107’
Médulo de
E, Young, direccién 6,75654 GPa
X
Médulo de
E, Young, direccion 34,8514 GPa
y
Médulo elastico
(o a cortante, plano 27,4166 GPa
Xy
Relacién de
Poisson, entre
Vyy . -0,33300 -
deformaciones
de planoy e x
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Simbolo Nombre Valor Unidad
Relacién de
v Poisson, entre -1,73697 )

yx

deformaciones
de planoxey
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ANEXO G. Valores calculados de deformaciones y esfuerzos

Plano z (mm) angulo - gy Yy & & Y12 o,(MPa) | o,(MPa) Ty (MPa) o, (MPa) | o,(MPa) T12 (MPa)
Capal (sup) | 0,66670 60 | -1,960 1,141 | -0,039 | 0,332 -1,150 2,705 | -466,934 | 38328,685 | 20556,566 | 46432,289 | -8570,537 | 23319,7088
Capa 1 (inf) 0,60003 60 |-1,764 1,027 | -0,039 | 0,295 -1,032 2,436 | -475,220 | 34326,571 | 18392,705 | 41554,673 | -7703,322 | 20942,8818
Capa 2 (sup) | 0,60003 -60 | -1,764 1,027 | -0,039 | 0,363 -1,100 -2,397 | 629,434 | 37711,447 | -20556,534 | 46243,425 | -7902,544 | -21835,6987
Capa 2 (inf) 0,53336 -60 | -1,568 0,913 -0,039 | 0,327 -0,981 -2,128 | 621,149 | 33709,337 | -18392,677 | 41365,816 | -7035,330 | -19458,873
Capa 3 (sup) | 0,53336 60 | -1,568 0,913 |-0,039 | 0,259 -0,914 2,168 | -483,506 | 30324,456 | 16228,845 | 36677,058 | -6836,107 | 18566,0548
Capa 3 (inf) 0,46669 60 | -1,372 0,799 | -0,039 | 0,222 -0,795 1,899 | -491,792 | 26322,341 | 14064,985 | 31799,442 | -5968,893 | 16189,2278
Capa 4 (sup) | 0,46669 -60 | -1,372 0,799 | -0,039 | 0,290 -0,863 -1,860 | 612,865 | 29707,228 | -16228,820 | 36488,208 | -6168,115 | -17082,0473
Capa 4 (inf) 0,40002 -60 | -1,176 0,685 |-0,039 | 0,253 -0,745 -1,591 | 604,580 | 25705,118 | -14064,963 | 31610,599 | -5300,901 | -14705,2217
Capa5 (sup) | 0,40002 60 |-1,176 0,685 | -0,039 | 0,186 -0,677 1,631 | -500,078 | 22320,226 | 11901,125 | 26921,826 | -5101,678 | 13812,4008
Capa 5 (inf) 0,33335 60 | -0,980 0,570 | -0,039 | 0,149 -0,558 1,362 | -508,364 | 18318,112 9737,264 | 22044,211 | -4234,463 | 11435,5738
Capa 6 (sup) | 0,33335 -60 | -0,980 0,570 | -0,039 | 0,217 -0,626 -1,323 | 596,296 | 21703,008 | -11901,106 | 26732,991 | -4433,686 | -12328,396
Capa 6 (inf) 0,26668 -60 | -0,784 0,456 | -0,039 | 0,180 -0,508 -1,054 | 588,011 | 17700,899 | -9737,249 | 21855,382 | -3566,472 | -9951,57037
Capa 7 (sup) | 0,26668 60 | -0,784 0,456 | -0,039 | 0,112 -0,440 1,093 | -516,650 | 14315,997 | 7573,404 | 17166,595 | -3367,249 | 9058,74681
Capa 7 (inf) 0,20001 60 | -0,588 0,342 |-0,039 | 0,076 -0,321 0,825 | -524,936 | 10313,882 5409,544 | 12288,980 | -2500,034 | 6681,91982
Capa 8 (sup) | 0,20001 -60 | -0,588 0,342 |-0,039 | 0,144 -0,389 -0,786 | 579,727 | 13698,789 | -7573,392 | 16977,773 | -2699,258 | -7574,74471
Capa 8 (inf) 0,13334 -60 | -0,392 0,228 | -0,039 | 0,107 -0,271 -0,517 | 571,443 9696,679 | -5409,535| 12100,165 | -1832,043 | -5197,91905
Capa 9 (sup) | 0,13334 60 | -0,392 0,228 | -0,039 | 0,039 -0,203 0,556 | -533,222 | 6311,767 | 3245,684 | 7411,364 |-1632,819 | 4305,09283
Capa 9 (inf) 0,06667 60 | -0,196 0,114 |-0,039 | 0,003 -0,084 0,288 | -541,508 2309,652 1081,823 2533,749 | -765,604 | 1928,26583
Capa 10 (sup) | 0,06667 -60 | -0,196 0,114 |-0,039 | 0,071 -0,152 -0,249 | 563,158 | 5694,569 | -3245,678 | 7222,556 | -964,829 |-2821,09339
Capa 10 (inf) 0 -60 | 0,000 0,000 | -0,039 | 0,034 -0,034 0,020 | 554,874 1692,460 | -1081,821 2344,948 -97,614 | -444,267736
Capa 11 (sup) 0 60 | 0,000 0,000 | -0,039 | -0,034 0,034 0,019 | -549,794 | -1692,462 | -1082,037 | -2343,867 | 101,610 | -448,56116
Capa 11 (inf) |-0,06667 60| 0,196 -0,114 | -0,039 | -0,071 0,153 -0,249 | -558,080 | -5694,577 | -3245,897 | -7221,482 968,825 | -2825,38815
Capa 12 (sup) | -0,06667 -60 | 0,196 -0,114 | -0,039 | -0,003 0,085 0,289 | 546,589 | -2309,650 | 1082,036| -2532,661| 769,600 | 1932,55792
Capa 12 (inf) |-0,13334 -60 | 0,392 -0,228 | -0,039 | -0,039 0,203 0,557 | 538,305| -6311,760 3245,893 | -7410,269 | 1636,815 | 4309,38358
Capa 13 (sup) | -0,13334 60 | 0,392 -0,228 | -0,039 | -0,107 0,271 -0,518 | -566,366 | -9696,692 | -5409,758 | -12099,098 | 1836,040 | -5202,21515
Capa 13 (inf) |-0,20001 60| 0,588 -0,342 | -0,039 | -0,144 0,390 -0,786 | -574,652 | -13698,807 | -7573,618 | -16976,713 | 2703,254 | -7579,04214
Capa 14 (sup) | -0,20001 -60 | 0,588 -0,342 | -0,039 | -0,076 0,322 0,826 | 530,021 |-10313,869 | 5409,750 | -12287,878 | 2504,029 | 6686,20924

Pagina 103 de 105




Plano z (mm) angulo &y &y Yxy & & Y12 o, (MPa) | o, (MPa) Txy (MPa) o, (MPa) | o,(MPa) T12 (MPa)
Capa 14 (inf) |-0,26668 -60 | 0,784 -0,457 | -0,039 | -0,112 0,440 1,094 | 521,736 | -14315,979 7573,607 | -17165,486 | 3371,243 | 9063,03489
Capa 15 (sup) | -0,26668 60| 0,784 -0,457 | -0,039 | -0,180 0,508 -1,055 | -582,938 | -17700,921 | -9737,478 | -21854,329 | 3570,469 | -9955,86913
Capa 15 (inf) |-0,33335 60| 0,980 -0,571 | -0,039 | -0,217 0,627 -1,324 | -591,224 | -21703,036 | -11901,338 | -26731,945 | 4437,684 | -12332,6961
Capa 16 (sup) | -0,33335 -60 | 0,980 -0,571 | -0,039 | -0,149 0,559 1,363 | 513,452 |-18318,089 | 9737,464 | -22043,095 | 4238,458 | 11439,8606
Capa 16 (inf) | -0,40002 -60 | 1,176 -0,685 | -0,039 | -0,186 0,677 1,631 | 505,167 | -22320,198 | 11901,321 | -26920,703 | 5105,672 | 13816,6862
Capa 17 (sup) | -0,40002 60| 1,176 -0,685 | -0,039 | -0,253 0,745 -1,592 | -599,510 | -25705,151 | -14065,199 | -31609,560 | 5304,899 | -14709,5231
Capa 17 (inf) | -0,46669 60| 1,372 -0,799 | -0,039 | -0,290 0,864 -1,861 | -607,797 | -29707,266 | -16229,059 | -36487,176 | 6172,113 | -17086,3501
Capa 18 (sup) | -0,46669 -60 | 1,372 -0,799 | -0,039 | -0,222 0,796 1,900 | 496,883 | -26322,308 | 14065,178 | -31798,312 | 5972,887 | 16193,5119
Capa 18 (inf) |-0,53336 -60 | 1,568 -0,913 | -0,039 | -0,259 0,914 2,168 | 488,599 | -30324,418 | 16229,035 | -36675,920 | 6840,101 | 18570,3375
Capa 19 (sup) | -0,53336 60 | 1,568 -0,913 | -0,039 | -0,327 0,982 -2,129 | -616,083 | -33709,380 | -18392,919 | -41364,791 | 7039,328 | -19463,1771
Capa 19 (inf) |-0,60003 60| 1,764 -1,027 | -0,039 | -0,363 1,100 -2,398 | -624,369 | -37711,495 | -20556,779 | -46242,407 | 7906,543 | -21840,0041
Capa 20 (sup) | -0,60003 -60 | 1,764 -1,027 | -0,039 | -0,295 1,033 2,437 | 480,314 | -34326,528 | 18392,892 | -41553,529 | 7707,315 | 20947,1632
Capa 20 (inf) |-0,66670 -60 | 1,960 -1,141 | -0,039 | -0,332 1,151 2,706 | 472,030 | -38328,637 | 20556,749 | -46431,137 | 8574,530 | 23323,9888

el= 0,00037597 | K, = -2,93979204 Q*° = 15839,83 27280,33 14083,49 Q°= 15839,83 27280,33 -14083,49
g = -0,0001252 | K, = 1,71149243 27280,33 81932,69 43154,61 27280,33 81932,69 -43154,61
Yoy =  -0,03921855 | Ky, = 8,80E-07 14083,49 43154,61 27587,18 -14083,49 -43154,61 27587,18
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ANEXO H. Longitud requerida a diversos angulos

Angulo en |Longitud de x Desplazamiento
Molde| Angulo| X |' _j\ores |trabajo tem)| X |del camo<73em
10 207,00 0,17 346,55 73,73 0
20 100,28 0,35 205,13 35,72 0
30 63,22 0,52 161,41) 22,52 0
40 43,50 0,70 136,01 15,49 0
45 36,50 0,79 127,00 13,00 0
5 50 30,63 0,87 115,44| 10,91 0
&0 21,07 1,05 107,14 7,51 0
70 13,28 1,22 §7,11] 473 0
80 6,44 1,40 8829 228 0
90 0,00 1,57 80,00 0,00] 0
10 207,00 0,17 336,55 73,73 0
20 100,28 0,35 165,13| 35,72 0
30 63,22 0,52 15141] 22,52 0
) 43,50 0,70 126,01] 1549 0
45 36,50 0,79 117,00 13,00 0
= 50 30,63 0,87 105,44) 10,51 0
&0 21,07 1,05 57,14 7,551 0
LY 1328 122 87,11 473 0
80 6,44 1,40 7825 2,29 0
0 0,00 1,57 70,00, 0,00 OK
10 207,00 0,17| 326,55 73,73 0
20 100,28 0,35 185,13| 35,72 0
30 63,22 0,52 141 41) 22,52 0
40 43,50 0,70 116,01] 15,49 0
45 36,50 0,79 107,00 13,00 0
g 50 30,63 0,87 99,44| 10,51 0
60 21,07, 1,05 87,14 7,51 0
0 13,28 1,22 77,11 4,73 0
80 6,44 1,40 6829 229 0K
S0 0,00 157 60,00 0,00 OK
10 207,00 0,17 316,55 73,73 0
20 100,28 0,35 179,13 35,72 0
30 63,22 0,52 13141] 22,52 0
40 43,50 0,70 106,01] 15,49 0
45 36,50 0,79 97,00 13,00 0
20 0 30,63 0,87 85,44/ 10,51 0
60 21,07, 1,05 77,14 7,51 0
70 13,28 1,22 67,11 4,73 0K
80 6,44 1,40 5825) 2,25 0K
0 0,00 1,57 50,00 0,00 0K
10 207,00 0,17 306,55 73,73 0
20 100,28 0,35 169,13 35,72 0
30 63,22 0,52 12141) 22,52 0
20 43,50 0,70 56,01 15,49 0
45 36,50, 0,79 87,00 13,00 0
A0 50 30,63 0,87 75,44 1051] 0
60 21,07 1,05 67,14 7,51 0K
0 13,28 1,22 57,11 4,73 0K
80 6,44 140 4825] 228 0K
0 0,00 1,57 40,001 0,00 0K
10 207,00 0,17 296,55 73,73 0
20 100,28 0,35 155,13| 35,72 0
30 63,22 0,52 111,41) 22,52 0
40 43,50 0,70 86,01] 15,49 0
45 36,50 0,79 77,00 13,00 0
0 50 30,63 0,87 65,44 10,51 oK
60 21,07, 1,05 57,14 7,51 0K
) 13,28) 122 47,11 473 0K
80 6,44 1,40 3825 2,29 0K
30 0,00 157 30,00, 0,00 0K
Nota: Y = Separacion brazo-eje + Cuerda/2, donde: Cuerda = 13 cm y Separacion brazo-

eje=30cm
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