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RESUMEN

La alta inversion que se ha realizado en el pais en los vehiculos aéreos no tripulados
(UAV’s) y la necesidad de estructuras ligeras para su construccion, ha hecho que se requiera
implementar el uso de materiales compuestos para su fabricacion. Ademas, hay elementos
criticos para el funcionamiento de los UAV’s que permiten el cambio de direccién durante su
vuelo. Dichos elementos criticos son conocidos como superficies de control, las cuales deben
soportar cargas aerodinamicas y al mismo tiempo deben ser estructuras ligeras y resistentes.
Por esta razon, este proyecto de titulacion se enfoca en el disefio y fabricacion de una
superficie de control. Especificamente el elevador para el mini piquero Galdpagos — UAV, el
cual es fabricado y disefiado con materiales compuestos.

La elaboracion de este trabajo de titulacion consistio en realizar el dimensionamiento de la
pieza, posteriormente un analisis aerodinamico con el fin de obtener la magnitud de las
fuerzas que acttian sobre el elevador. Luego, se construyd tres tipos de materiales compuestos
diferentes. Para lo cual, se determind sus propiedades tedricas y posteriormente mediante
ensayos de traccion ASTM D3039 y ensayos de flexion ASTM D790 se obtuvo sus
propiedades experimentales. Mediante el software Inventor se disefié 3 tipos de moldes para
la manufactura del elevador, los cuales fueron fabricados en hierro negro A36, ABS
(acrolonitrilo butadieno estireno) y fibra de vidrio con resina poliéster. Finalmente, se fabrico
el elevador con un material compuesto hibrido y se hizo un anélisis de costos.

Palabras claves: UAV’s, elevador, materiales compuestos, superficies de control, fibra de
vidrio, fibra de carbono, resina epoxica.



ABSTRACT

The high investment that has been made in the country in unmanned aerial vehicles
(UAV’s) and the need for light structures for its construction, has made it necessary to
implement the use composite materials for its manufacture. In addition, there are critical
elements for the operation of UAV’s that allow change of direction during flight. These
critical elements are known as control surfaces, which must support aerodynamic loads and at
the same time must be light and resistant structures. For this reason, this project seeks to
design and manufacture a control surface. Specifically the elevator for the mini piquero
Galépagos - UAV, which is manufactured and designed with composite materials.

The elaboration of this project consisted in dimensioning of the piece to be designed, carry
out an aerodynamic analysis in order to obtain the magnitude of the forces acting on the
elevator. Then, three different types of composite materials were manufactured. For which,
its theoretical properties were determined and subsequently by means of ASTM D3039
tensile tests and ASTM D790 flexion tests, its experimental properties were obtained.
Through Inventor software, 3 types of molds were designed for the manufacture of the
elevator, which were manufactured in black iron A36, ABS (acrylonitrile butadiene styrene)
and fiberglass with polyester resin. Finally, the elevator was manufactured with a hybrid
composite material and a cost analysis was made.

Keywords: UAV's, elevator, composite materials, control surfaces, fiberglass, carbon fiber,
epoxy resin.
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INTRODUCCION

El uso de materiales compuestos a nivel industrial fue desarrollado a partir de los afios
1970, siendo muy utiles en el campo de la construccion de estructuras ligeras y de alta
resistencia como las que se utilizan en la industria aeroespacial (FAA, 2012, p. 7-2). En los
altimos 40 afios los materiales compuestos, principalmente constituidos por polimeros y
ceramicos han sido los materiales dominantes en el mercado mundial. Esto se debe a que son
materiales resistentes y muy ligeros en comparacion a su principal competidor que son los
metales (Davila et al., 2011, p.45).

Los materiales compuestos son la mezcla de dos o mas materiales que tienen
diferentes caracteristicas, por ejemplo, la combinacion de fibras (ceramico) que tienen alto
maodulo de rigidez, con resinas ddctiles (polimero) que le dan flexibilidad. Produciendo un
material con resistencia y médulo de elasticidad cercana a la de las fibras y con la ductilidad
de un polimero (Hull & Clyne, 1996, p. 2-3). Uno de los refuerzos mas utilizados es la fibra
de vidrio, debido a su bajo costo, alta disponibilidad y sus propiedades. La fibra de carbono
también proporciona alta resistencia, sin embargo en comparacion a las fibras de vidrio su
costo es elevado. Ademas de las fibras de vidrio y de carbono, ya mencionadas, existen otros
tipos de materiales de refuerzo que se utilizan en los materiales compuestos.

Existen materiales compuestos que se encuentran en la naturaleza tales como la
madera que es la combinacion de fibras largas de celulosa y recubiertas por una matriz de
material denominado lignina y hemicelulosa, otro ejemplo que se encuentra en la naturaleza
son los huesos que estdn compuestos por la combinacion de coldgeno con hidroxiapatita
(Davila et al., 2011, p.46). Un ejemplo claro de como se ha desarrollado los materiales
compuestos en estas Ultimas dos décadas es en el disefio del avién Boeing 787 Dreamliner en
donde se utiliza polimero reforzado con fibra de carbono (CFRP), con lo cual se logra

resistencia a la fatiga, resistencia a la corrosion y alta relacion fuerza-densidad. Las
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propiedades mecanicas mejoran en comparacion con los metales convencionales, ademas las
utilidades de los materiales compuestos han hecho que este avion contenga el 50% de su peso
en material compuesto (Zhuguo, Yingchun, & Xupo, 2011, p. 2). En el Ecuador el uso de
materiales compuestos estd en sus etapas iniciales, debido al desconocimiento de sus
propiedades y principalmente deficiencia en sus métodos de manufactura. EI método de
manufactura no se encuentra extensamente explicado, lo cual impide que una persona con
conocimientos limitados en materiales compuestos pueda reproducir el proceso de
fabricacion en forma adecuada.

Los vehiculos aéreos no tripulados o también conocidos como UAV’s son aeronaves
que no cuenta con tripulaciéon humana y puede ser totalmente autbnomo u operado por
control remoto (CIGEPI, 2015, p.10). Estos fueron disefiados para uso militar, posteriormente
fueron usados para otras aplicaciones tales como: supervisién de sembradios, medicién de
variables ambientales, vigilancia de especies en peligro, evaluacion de desastres naturales y
mercadotecnia (Arteaga, 2016, p. 265).

En el afio 2009, el gobierno del Ecuador adquirié 6 UAV’s (dos vehiculos Heron y
cuatro Searcher) por un costo total de 22 millones de dolares. El uso de dichos drones fue
para el control fronterizo de contrabando de combustibles. En el afio 2013 con la inversién
del gobierno se fabrica el prototipo UAV-1 Fénix con una inversion de $140.000 délares. En
el mismo afio se fabrica el modelo final conocido como UAV-2 Gavilan, el cual esta
construido en fibra de carbono y madera (Jiménez, Valenzuela, Cadavid, 2013, p. 69-71).

En el afio 2012, la Universidad San Francisco de Quito se desarroll6 su primer
prototipo del avién Piquero - Galapagos UAV. El cual tenia como objetivo principal
sobrevolar aguas territoriales de las islas para tener un control mas profundo de cualquier
actividad ilicita de pesca que pueda desarrollarse en el area. Para la fabricacion de ciertas

piezas en este prototipo se usaron materiales compuestos, especificamente se usOG un
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revestimiento de fibra de vidrio sobre piezas de piliestireno (LOpez, 2012, p. 44).
Posteriormente en el afio 2013 y 2015 se hicieron redisefios del prototipo para reducir su
peso, sin embargo se siguid usando el mismo método de manufactura.

Para que un UAV tenga un vuelo seguro es necesario que tenga la capacidad de
control. El control se refiere a que el UAV pueda cambiar la direccion de vuelo en el aire.
Para dicho propdsito existen las superficies de control, el nombre comdn que reciben estas
superficies en un avién son: alerdn, elevador y timén. Las cuales son usadas para el control
del vuelo longitudinal, transversal y vertical respectivamente (Sadraey, 2012, p. 631). Dichas

superficies se pueden visualizar en la figura 1.

Eje transversal — controlado
por el elevador Nac
~

Elevador

Eje longitudinal — controlado
por los alerones Eje vertical — controlado ~
por el timén

Figura 1. Superficies de control y sus ejes.

El objetivo de realizar este proyecto de titulacion es disefiar y realizar la manufactura
de una pieza del avion Piquero — Galapagos UAV. La pieza fabricada es el elevador que se
encuentra en el estabilizador horizontal, como se puede visualizar en la figura 2. Para lo cual
es necesario determinar las fuerzas que acttan sobre el elevador, por medio de un analisis
aerodinamico. Posteriormente, conocidas las fuerzas se procede a disefiar el material
compuesto. Mediante ensayos de tracciéon y flexion de 3 tipos de materiales compuestos
diferentes, se decide cual es el mas adecuado para la manufactura del elevador. Se realiza el
disefio de los moldes con la forma del elevador. Finalmente, se procede a la fabricacion del

elevador.



Estabilizador horizontal

Elevador

Timoén

Figura 2. Posicionamiento del elevador en el estabilizador horizontal.
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METODOLOGIA

Seleccion del perfil alar y dimensionamiento

Para iniciar el disefio del elevador es necesario seleccionar su perfil alar. Para lo cual
se parte del pre-disefio del dltimo avion Piquero — Galdpagos UAV construido. Las
caracteristicas del UAV son: funcionamiento a bajas velocidades, alta sustentacién, bajo
arrastre, costo minimo, resistente y ligero. Las alas del avion Piquero — Galdpagos UAV
fueron disefiadas con el perfil NACA 2414, por lo cual para que el UAV tenga un vuelo
estable es necesario que el estabilizador horizontal tenga un perfil alar con un menor arrastre
y menor sustentacion.

Mediante el uso de graficas del coeficiente de sustentacion (C;) vs. angulo de ataque
(a), coeficiente de arrastre (Cy) vs. angulo de ataque (@) y coeficiente de momento (C,,) Vs.
angulo de ataque (a); tomados a partir de Airfool Tools de diferentes tipos de perfiles alares,
se selecciond al perfil NACA 0012 como el indicado para el estabilizador horizontal y por
ende para el elevador. La seleccion del perfil alar NACA 0012, se debe a que tiene
coeficientes bajos de sustentacién y de arrastre con respecto al perfil alar NACA 2414,
Ademas, que al ser un perfil simétrico, permite que el vehiculo aéreo no tripulado tenga
estabilidad durante el vuelo.

Para el disefio del elevador es necesario establecer 7 parametros: longitud del
estabilizador horizontal (by), longitud del elevador (bg), cuerda del estabilizador horizontal
(Cy), cuerda del elevador (Cg), area plana del estabilizador horizontal (S;), area plana del
elevador (Sg) y la deflexion maxima (6g,,q,). EStos pardmetros se pueden visualizar en la

figura 3.
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)0
) +6¢

Seccién A-A
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Figura 3. Pardmetros para el disefio de un elevador.

Las dimensiones del estabilizador horizontal y el elevador estan relacionadas
mediante las ecuaciones (1), (2) y (3). Estas ecuaciones representan los valores usados para el
disefio del elevador.

Para determinar la superficie plana del elevador, longitud del elevador, cuerda del

elevador se usa las ecuaciones (1), (2) y (3) respectivamente:

SE SE

£ = 0.562 1) =£=015-06
St W5,

bE bE

- =0.981 2) —=08-1
by @ 3,

CE CE

“E = 0.366 3) —=02-04
Cr ® &

Donde (Sg) es la superficie plana del elevador, (S;) el area plana del estabilizador
horizontal, (bg) es la longitud del elevador, (br) es la longitud del estabilizador horizontal,
(Cg) es la cuerda del elevador y (Cr) es la cuerda del estabilizador horizontal.

Las dimensiones del estabilizador horizontal (b;), cuerda del estabilizador horizontal (C;)y
area plana del estabilizador horizontal (S7), son del pre-disefio del ultimo avién Piquero —
Galapagos UAV. Posteriormente con las formulas (1), (2) y (3) se obtiene las dimensiones
que debe tener el elevador. Las dimensiones del estabilizador horizontal y el elevador se

encuentran en la tabla 1.
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Tabla 1. Dimensiones del estabilizador horizontal y el elevador.

Pieza S [mm?] | b[mm] | C [mm] | 8,4y [°]
Estabilizador horizontal 51850 540 150 0
Elevador 29150 530 55 15

Fuerzas sobre el elevador

La fuerza aerodindmica generada por un perfil aerodindmico en un campo de flujo es
determinada por la integral de la presion sobre la superficie del perfil. Dicha presion
resultante se encuentra en el centro de presiones del perfil. Para transformarla en una fuerza
es necesario multiplicar esta presion por el area del perfil alar. Ademas, para mantener la
estabilidad es necesario trasladar dicha fuerza hacia el centro aerodindmico del perfil. Por lo
que se agrega 2 fuerzas opuestas que producen esfuerzos cortantes en el centro aerodinamico.
El centro aerodinamico se encuentra a 1/4 de distancia en la cuerda desde el borde de ataque.
Donde las fuerzas agregadas que proporcionan estabilidad al elevador, generan un momento
sobre el perfil. La fuerza resultante puede ser descompuesta en 2 fuerzas conocidas como
sustentacion y arrastre. Ademas, que debe sumarse un momento para compensar las fuerzas

cortantes. (Sadraey, 2012, p. 175). Las fuerzas sobre el perfil se encuentran en la figura 4.

F ca F F

cp

cp
a) - b) c)
Figura 4. a) Fuerza en el centro de presiones. b) Fuerzas iguales para mantener estabilidad. c)
Fuerzas resultantes sobre el perfil.
La fuerza de sustentacion, arrastre y momento son calculados con las siguientes

ecuaciones respectivamente:

1
L=2prV2*SCG=W=mg (4
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1
D=§po*Ve2*5*Cd (5)

1
M=2p,sVZxS*Cprc  (6)

Donde (L) es la fuerza de sustentacion, (p,) es la densidad del fluido, (V) es la
velocidad a la que se encuentra el elevador, (S) es la superficie plana del elevador, (C;) es el
coeficiente de sustentacion, (W) es el peso, (m) la masa, (g) la gravedad, (D) es el arrastre,
(M) es el momento y (c) es la cuerda del elevador.

Para poder determinar los coeficientes de sustentacion, arrastre y momento es
necesario definir las condiciones de funcionamiento del mini piquero UAV. En este caso
tiene una velocidad constante de 14 m/s, vuela a una altura de 2800 metros y a la temperatura
de 25 °C. Para conocer las propiedades aerodinamicas del perfil NACA 0012 es necesario
conocer el nimero de Reynols al cual se encuentra el elevador. EI nimero de Reynolds se
determina mediante la siguiente ecuacion:

V=l
Re =

()

v

Donde (Re) es el nimero de Reynolds, (V) es la velocidad de fluido, (1) es la cuerda
del elevador y (v) es la viscosidad cinematica del fluido. EI nimero de Reynolds es un valor
necesario, ya que los coeficientes de sustentacion, arrastre y momento varian a diferentes
valores del nimero de Reynolds.

Para determinar las propiedades del aire, es necesario conocer la altura y la
temperatura. Como ya se conocen estos parametros, se usa el software XFLR5 y se obtienen
los valores de la tabla 2.

Tabla 2. Propiedades del aire a 2800 metros de altura 'y 25°C.

Fluido | P [Pa] | p[kg/m3] | u[m/s?*] | v[m/s?]
Aire 71091.5 0.894834 1.75e-5 1.95e-5
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Con las propiedades del aire de la tabla 2 se determind que el nimero de Reynolds es
Re=39487. Teniendo en cuenta que para valores del nimero de Reynols inferiores a 500000,
el perfil alar se encuentra en un régimen laminar (Vural, p. 1). Con el uso del programa
XFLR5 se introduce el valor de Re para asi poder determinar los coeficientes de sustentacion,
arrastre y momento a una deflexion del perfil alar de -15° y 15°. Las graficas de C, vs. a,

C,vs.ay C,, vs.a; se encuentran en las figuras 5,6 y 7.

Cd vs. Tetha
007 T T T T T

Tetha [°]

Figura 5. Coeficiente de arrastre (C,) vs. angulo de ataque (a).

Cl vs. Tetha
15 T T T

Tetha [°]

Figura 6. Coeficiente de sustentacion (C;) vs. angulo de ataque (a).
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Cm vs. Tetha

0.04 T T

_004 1 1 1 1 1
-15 -10 -5 0 5 10 15

Tetha [°]
Figura 7. Coeficiente de momento (C,,) vs. angulo de ataque ().

Al observar las figuras 5,6 y 7 a una deflexion de 15° del elevador, se puede obtener
los valores son los siguientes: C; = 1,15, C; = 0,063 y C,,, = 0,029. Una vez determinados
los coeficientes, se puede utilizar las ecuaciones (4), (5) y (6) para determinar las fuerzas que
se ejercen sobre el elevador. Dando como resultado:

L=2,94N
D=0,197N
M=0,0040N.m

Con la ecuacién (4) se puede determinar que el peso del elevador debe ser inferior a
m=300g, para que cumpla su funcion de controlar el vuelo longitudinal. También, es
necesario calcular el mddulo de elasticidad que debe tener el material debido a la fuerza de
sustentacion que soporta el elevador. Por lo que se asume que el elevador es una barra con
seccion rectangular cuadrada hueca, con soportes en los extremos y una carga en el punto
medio de la barra como se indica en la figura 8. La deflexion causada por la fuerza no puede

ser mayor a 1mm.
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Figura 8. Fuerza aplicada sobre el elevador.
La deflexion de una viga esta dada por la siguiente ecuacion:

_ FI? o
" 48EI ®)

y

Donde (y) es la deflexion, (F) es la fuerza de sustentacion, (L) es la longitud, (E) es el
maodulo de elasticidad y () es la inercia de la viga. Para determinar la inercia de la viga se usa

la siguiente ecuacion:

I = ! bh3 ! b'h3 9
12 12 )

Donde | es la inercia, b es la longitud horizontal exterior, b” es la longitud horizontal
interna, h es la longitud vertical exterior y h” es la longitud vertical interna. Los valores para

la ecuacidn (9) se encuentran en la tabla 3.

Tabla 3. Dimensiones de la barra con seccion rectangular hueca.

L[m] | blm] | b’[m] | hm] | h"[m]
0.53 | 0.055 | 0.052 | 0.01136 | 0.00836

Después la ecuacion (9) es despejada en funcién del médulo de elasticidad:

3

E =
48yl

(10)

Con las dimensiones de la tabla 3 y la ecuacion (9) se determina que la inercia

I = 4,18E — 9m3 y mediante el uso de la ecuacion (10) el modulo de elasticidad tiene un
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valor de 2,18GPa. El valor del mddulo del material compuesto a escoger debe ser superior,

teniendo en cuenta la fraccion volumétrica que se daré a las fibras y la matriz.

Material Compuesto

Para la fabricacion del material compuesto es necesaria la combinacion de 2 mas
constituyentes. La combinacion de los constituyentes y su orientacion, proporcionara una
lamina. Con la aglomeracion de diferentes laminas se conforma un compuesto laminado

(Mallick, 2007). El proceso puede ser visualizado en la figura 9.

| Constituyentes l

Fibra de vidrio + Fibra de carbono + Resina epdxica

v

Lamina (fibras bidireccionales)

4

Laminado (consolidacion de varias ldminas)

Figura 9. Proceso de fabricacion de un laminado.
Materiales.
Resina epoxica y endurecedor.
Con el fin de obtener una mejor adherencia de las fibras en el compuesto se usa una
matriz de resina termoestable. La resina a mas de ser el aglutinante, proporciona las
caracteristicas necesarias para tener una contraccion minima durante el proceso de curado,

proteccion de las fibras hacia el ambiente y reduccion de burbujas internas entre el laminado.
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Para que se realice la reaccidon quimica de curado es necesario el uso de un endurecedor, por
lo cual se usa el sistema 105/207 del fabricante West System, el cual proporciona las
propiedades mecanicas que se encuentran en la tabla 4.

Tabla 4. Propiedades de la resina epoxica y endurecedor West System 105/207.

Aspecto visual Clara
Radio de mezcla por peso 3 partes de resina : 1 parte de endurecedor
Tiempo de vida util 22 a 26 minutos
Tiempo de trabajo 110 a 120 minutos
Tiempo de curado para solidificacion 10 a 15 horas
Tiempo de curado para maxima resistencia 1 a4 dias
Modulo a la tension ASTM D-638 3.033 [GPa]
Modulo a la flexiobn ASTM D-790 2.840 [GPa]
Densidad 1,15 (g/cm3)

Fibras.

Se seleccion6d dos tipos de fibras para la manufactura del material compuesto. La
primera es la fibra de vidrio de alta resistencia a la traccién (S-glass 2x2), debido a su
resistencia quimica, bajo costo y facil accesibilidad. Mientras que la otra, es la fibra de
carbono (3K 2x2) la cual es ligera, tiene una alta rigidez y resistencia. Ambas fibras son
tejidos planos (tejidos bidireccionales) lo cual permite una mejor orientacion de las fibras;
ademas que se obtiene propiedades iguales en la direccién axial y transversal. Los tejidos
planos permiten que la resina se impregne con mayor facilidad entre las fibras. Las
propiedades de ambas fibras se encuentran en la tabla 5.

Tabla 5. Propiedades de la fibra de vidrio y fibra de carbono.

Fibras E(GPa) |G (GPa)| 9 | p(g/cm®)
Fibra de vidrio 73.1 29.95 0.22 2.49
Fibra de carbono 231 23.1 0.2 1.76

Disefio de laminas.
Para determinar las propiedades de un laminado es necesario establecer un sistema de

coordenadas sobre una ldmina. Donde los ejes de coordenadas X,y,z son representados por los
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nameros 1,2 y 3 respectivamente. En la figura 10 se puede visualizar el sistema de

coordenadas en una lamina.

Orientacion de las fibras

Espesor de la lamina

Figura 10. Sistema de coordenadas en una lamina.

Para caracterizar un material compuesto es necesario 9 propiedades elasticas
independientes (Kaw, 2005, p. 96). EI método mas conocido para evaluar las propiedades de
materiales compuestos es la ley de las mezclas. Mediante la ley de las mezclas se puede
determinar las 9 propiedades elasticas independientes, por lo cual se usa las siguientes
ecuaciones:

Ey1=Eyp =Ep*Vp+Ey+(1-Vg) (11)

Eqn = Ep * Ey 12
3B T Ey*Ve+EpxVy (12)
Gr * Gy
Gir = Gy = 13
12 21 GM*VF+GF*VM ( )
E22
Gz =5~ (14)

- 2 % (1 +1923)
1912 = 19]:' * VF + 19]:' * VM (15)

E5,
Uy1 = E_ * U1, (16)

11

(1 —9,1)
Up3 = U35 =gy ﬁ (17)
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Donde (E;;) es el modulo de elasticidad longitudinal en la direccion 1, (E,,) es el
modulo de elasticidad longitudinal en la direccion 2, (Es3) es el mddulo de elasticidad
longitudinal en la direccién 3, (Er) es el modulo de elasticidad longitudinal de la fibra, (V¢)
es la fraccion volumétrica de la fibra en el material compuesto, (V) es la fraccion
volumétrica de la resina en el material compuesto, (Ey) es el mddulo de elasticidad
longitudinal de la matriz en el material compuesto, (9;,) es el coeficiente de poisson en el
plano 12, (9,,) es el coeficiente de poisson en el plano 21 y (9,3) es el coeficiente en el
plano 23 .

Para la fabricacion del elevador, se propone 3 tipos de materiales diferentes. Por lo
cual se selecciona como fibras: fibra de carbono [C], fibra de vidrio [G] y un hibrido entre
ambas fibras [C/G]. Mientras que la matriz que mantiene las fibras unidas y les proporciona
proteccién hacia el ambiente es una matriz termoestable conocida como resina epoxica. En la
seleccion del material mas 6ptimo para el elevador es necesario conocer las propiedades
mecanicas tedricas de los materiales propuestos. Para determinar dichas propiedades se usa
las ecuaciones (11), (12), (13), (14), (15), (16) y (17) vy las propiedades de la matriz y fibras
de las tablas 4 y 5. Las propiedades mecanicas teoricas de los 3 materiales propuestos se
encuentran en la tabla 6.

Tabla 6. Propiedades tedricas de compuestos de fibra de carbono, fibra de vidrio e hibrido.

Fibras | Eqq = Ez [GPa] | E33[GPa]| Gyp = Goq [GPa] | Go3 [GPa]| 012 | 021 | D23
C 71,423 4,309 1,581 35,712 | 0,277 | 0,017 | 0,376
C/G 47,738 4,324 1,607 23,869 | 0,28 | 0,025 | 0,379
G 24,053 4,257 1,589 12,027 | 0,283 | 0,05 | 0,375

Disefio del laminado.
Una vez conocidas las propiedades de las 3 diferentes tipos de laminas, se procede a
determinar el comportamiento del material cuando son acopladas varias laminas

conformando un laminado. Las direcciones de las fibras se encuentran en el plano x, y. Al
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ser fibras planas bidireccionales estas se encontraran en ambas direcciones del plano. Por lo
que el tejido es totalmente ortotropico. Debido a las fuerzas descritas anteriormente que
acttan sobre el elevador, se escoge que la orientacion de las fibras sea 0° y 90°. Ademas, el
laminado tendré un total de 8 ldminas para asi obtener un material rigido y que no sobrepase
el limite de peso que debe tener el elevador. La configuracion inicial del laminado puede
visualizarse en la figura 11. También, sera un material simétrico con respecto a su plano
medio ya que durante la manufactura los materiales compuestos asimétricos tienden a
pandearse. Por lo cual se realizé 3 tipos de laminados diferentes: Fibra de carbono con resina
epoxica, fibra de vidrio con resina epoxica y un hibrido entre fibra de vidrio, fibra de carbono

y resina epoxica.

0° Lamina 8
90" Lamina 7

0° 227 Lamina 6

z
90" Lamina 5
¥
- — = — = = = = —— = Plano medio
X s .

0 Lamina 4
90" Lamina 3
0° 74/ Lamina 2
90" Lamina 1

Figura 11. Configuracion del laminado.
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Para determinar las propiedades del laminado es necesario realizar un andlisis de cada
lamina. Hay que tener en consideracién que este analisis se basa en la suposicion de que la
adherencia entre ldminas es perfecta, las laminas son consideradas como placas planas debido
a su espesor (esfuerzo plano).

Para un material compuesto la relacion esfuerzo-deformacion esta dada por la matriz:

01 Q11 Q12 Qi6](&1
{02} = [Qu Q22 Qze] { €2 } (18)
112 Q16 Q26 Qesl V12
Donde (a;) representa el esfuerzo en la direccion 1, (o,) el esfuerzo en la direccion,

(t12) es el esfuerzo cortante en el plano 12, (Q;;) son los elementos de la matriz de rigidez,

(g1) la deformacion en la direccion 1, (e;) la deformacion en la direccion 2 y (y;2) es la
deformacion por cortante en la direccion 12.

Con las propiedades descritas (E;;, Es3, G12,912,t, Z) que se calculé anteriormente
para las 3 tipos diferentes de laminas, se determina los elementos de la matriz de rigidez

Q;; para cada lamina. Mediante la matriz (18) se obtiene la relacion esfuerzo-deformacion

para los 3 laminados:
Fibra de carbono:
01 71,76 1,19 0 &
{0'2}=[1,19 4,32 0 ]{82}
0 0 1,58

T12
Hibrido:
01 48,08 1,22 0 &1
{azlz[mz 4,35 0 ]{52}
T12 0 0 1,61
Fibra de vidrio:
] 24,40 1,222 0 &1
{02} = [1,222 4,32 0 ] {ez }

T12 0 0 1,5891 \¥12
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Después es necesario establecer el espesor de cada lamina. En la manufactura, el

espesor que tiene cada ldmina es h=0,375mm. Por lo que el laminado que se disefia tiene un

espesor (t) total de 3mm. Tal como se puede verificar en la figura 12.

Plano medio

4

Figura 12. Espesor del laminado y distancias con el plano medio.

Para cada pliego es necesario calcular el espesor de la lamina (t), la distancia entre el
plano medio del laminado con cada lamina (z), (t * z) que es un término relacionado con la
matriz [B] y (t = z?) + (¢3/12) que es un término relacionado con la matriz [D]. Dichos
valores y la orientacién de las laminas se encuentran en la tabla 7.

Tabla 7. Espesor de cada ldmina, distancias entre la mitad de cada ldmina y el plano medio.

Lamina | Direccion [0°] | t[mm] | z [mm] | (t* z) [mm?] | (t*z*) + (t3/12) [mm3]
1 90 0,375 | -1,3125 -0,49 0,65
2 0 0,375 | -0,9375 -0,35 0,33
3 90 0,375 | -0,5625 -0,21 0,12
4 0 0,375 | -0,1875 -0,07 0,01

Posteriormente se determina la matriz [A], [B] y [D] respectivamente:

N
=) 6@y (19)
p=1
N
[B]= ) ty2(@Q)p  (20)

p=1
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N
D1= ) (6 * 22 +6°/12) Qi) 2D

p=1
Donde [A] es la matriz extensional de rigidez, [B] es la matriz de acoplamiento de
rigidez y [D] es la matriz de rigidez a la flexion. Los resultados para dichas matrices para los

3 laminados se encuentran a continuacién:

Fibra de carbono:

215,27 3,6 0
[A]=] 36 1299 0 ]
0 0 4,74
0 0 O
[B]=[0 0 O
0 0 O
161,45 2,36 0
[D] = 0 9,74 0 ]
0 0 3,56
Hibrido:
144,24 3,66 0
[A] =] 3,66 13,06 0 ]
0 0 4,82
0 0 O
[B]=10 0 O
0 0 O
108,18 2,40 0
[D]=] 0 978 0 ]
0 0 3,62
Fibra de vidrio:
73,19 3,67 0
[A] =| 3,67 12,95 0 ]
0 0 4,767
0 0 O
[B]=10 0 O
0 0 O
54,89 2,41 0
[D]=] 0 972 0 ]
0 0 3,58
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Las propiedades conjuntas de las 8 laminas en los 3 laminados se obtienen con las

siguientes ecuaciones:

E; =1/(tass)
E; = 1/(tayz)
Gip = 1/(tass)
V12 = —a12/a14
U1 = —Q12/az

(22)
(23)
(24)
(25)

(26)

Donde t es el espesor del laminado y [aij] es el inverso de la matriz [A]. Dichas

propiedades se encuentran en la tabla 8.

Tabla 8. Propiedades mecénicas teoricas de los 3 diferentes laminados.

Laminado E{[GPa] | E;|GPa] | G2[GPa] | Y, 921
Fibra de carbono | 71,423 4,309 1,581 0,277 | 0,017
Hibrido 47,738 4,324 1,607 0,28 0,025
Fibra de vidrio 24,053 4,257 1,589 0,283 0,05

Las propiedades del laminado son iguales que las de una ldmina individual. Debido a

la simetria que existe en el laminado y a la orientacion de las fibras de cada lamina. Como ya

se conoce las fuerzas a las que son sometidas las laminas se usa la siguiente matriz para

determinar las deformaciones y las curvaturas sobre el laminado:

(le
N,

< N12 \
M, (—

My

\M,,, )

B11 BlZ
B12 BZZ
B61 B62
D11 D12
D12 D22
D61 D62

Blé ( Ex \

B J €y £

Beeo| ) €xy

Dl (@7
Dy |, |

D¢ thy)

Donde (N;) es la fuerza por unidad de area en el eje 1, N, es la fuerza por unidad de

area en el eje 2, (N;,) es la fuerza cortante resultante por unidad de area, M; es el momento

resultante en el plano 23 por unidad de &rea, (M) es el momento resultante en el plano 13

por unidad de area,
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Una vez obtenida la matriz de rigidez del laminado, se procede a determinar la
deformacion sobre cada l&mina. Por lo cual se introduce en la matriz de rigidez global, las
fuerzas generadas por la presion sobre el elevador sobre su centro aerodinamico. Un método

maés reducido para la matriz (27) es usar las matrices las siguientes matrices:

& [A11 Q12 Q6] (N
&= (A2 A2 Az|{N; (28)
&6 A6 Q26 Qeel \Ng

K1 dyy diz dig] (M
Kot =|diz dyz dae|{M2 (29)
Ke ldig dye deel \Ms

Donde la matriz extensional de rigidez [A]~", relaciona las fuerzas (N;;) con las
deformaciones (&;;) en el plano. Mientras que la matriz de rigidez a la flexion [D]™,

relaciona los momentos flectores (M;;) con las curvaturas en el laminado. Los resultados de

las matrices (24) y (25) se encuentran a continuacion:
Fibra de carbono:
{81} [ 0,0046 -0,0013 O ] {0,0372

& -0,0013 0,0773 0 0,053 }xlO_5
€6 0 0 0,21 0

Kq 0,0062 —-0,0015 O 0
{Kz} = [—0,0015 0,10 0 “0,0079} x1077
Ke 0 0 0,28 0

Hibrido:

& 0,0069 -0,0019 0 0,0372
igz} = [—0,0019 0,0770 0 ]{ 0,053 }xlo_s

€6 0 0 0,207 0
Kq 0,0092 —0,0022 0 0
{Kz} = [—0,0022 0,103 0 “0,0079} x1077
Ke 0 0 0,276 0

Fibra de vidrio:

& 0,014 -0,0039 0 0,0372
{52} = [—0,0039 0,078 0 ]{ 0,053 }x10_7

3 0 0 0,2098 0
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K1 0,018 -0,004 0 0
{KZ} = [—0,004 0,104 0 ]{0,0079} x1077
Ke 0 0 0,279 0

Al resolver el sistema de 6 ecuaciones con 6 incognitas se obtiene las deformaciones y

las curvaturas sobre los 3 diferentes laminados:

Fibra de carbono:

€1 —0,0673
& =1 413 x107°
T

03 0

Kq —-0,191

Kot =1 8,148 ;x1078
Kg 0

Hibrido:

€1 —0,1019
&t =1 412 x107°
T

€6 0

K1 —0,1801

{KZ} ={ 8,116 (x1078
Ke 0

Fibra de vidrio:

€1 —0,2045
&t =1 4,18 [x107°
T

€6 0
Kq —-0,191
Kot =1 8,148 ;x1078
Kg 0

La deformacién inducida por las curvaturas se calcula mediante:

&1 K1
{} {} 30)

La lamina 1 es la que estd més alejada del centroide, por lo que el disefio debe basarse
en dicha lamina que es la que sufre una mayor deformacion inducida por las curvaturas. Por

lo que la deformacion inducida por las curvaturas para los 3 diferentes tipos de laminados son

las siguientes:
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Fibra de carbono:

& 0,0156

{32} = {—1,06}3610_7
€6)p 0

& 0,0236
{} _ {_1,06}x10—7
€6)p 0

€ 0,0473
{32} = {—1,08} x1077
€6 F 0

Finalmente, con la ecuacién (18) se determina los esfuerzos generados por traccion y

Hibrido:

Fibra de vidrio:

flexion respectivamente:

Fibra de carbono:

01 0,0001238
02t =10,017818 ; [MPa]
T12) ¢ 0

01 0,000053
02 ¢ =1-—0,00046{ [MPa]
F

T12 0
Hibrido:
01 0,00124
o2 ¢ =10,01782; [MPa]
T12) 0
01 0,0000143
o2t =1{-0,00046 ; [MPa]
T12) g 0
Fibra de vidrio:

o 0,000123
o, =10,017818} [MPa]
T

T12 0

o 0,000097
02t =1-0,00046; [MPa]
F

T12 0
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Moldes

Para la manufactura de piezas de material compuesto es necesario tener superficies
Optimas que permitan que las fibras y la resina se adapten a la forma del perfil que se desea
construir. Ademas, las superficies deben poder soportan la presion y temperatura a la que es
expuesta durante el curado. Para la fabricacion del elevador se disefio y fabrico 3 moldes de
diferentes materiales. Los materiales seleccionados para los moldes son: (hierro negro),
plastico (ABS) y material compuesto (fibra de vidrio y resina poliéster).

Para una facil extraccion de la pieza es necesario considerar el angulo de salida. La
recomendacion para una facil remocion del modelo del molde es de 2° a 3°. Sin embargo
nuestro modelo tiene 5.8°, lo que se debe a la geometria del perfil alar como se puede
verificar en la figura 13. Es recomendable usa un radio minimo de curvatura para aristas
vivas de 1.59 mm. Pero para el disefio de los 3 moldes en especifico no se tomd en
consideracion el radio de curvatura minimo, ya que no se desea modificar la geometria del

perfil alar.

Figura 13. Angulo de salida de los moldes.

Metal.
Mediante el software Autodesk Inventor, se realiza el modelado 3D del elevador
cuyas dimensiones se encuentran en la tabla 1. La pieza modela se encuentra en la figura 14.

Con el modelo 3D del elevador, se procede a realizar el disefio del molde. Para lo cual es
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necesario establecer las dimensiones de la placa metélica. Dichas dimensiones son

dependientes de la forma de la pieza.

Figura 14. Elevador modelado en 3D.
Posteriormente con el uso de la herramienta combinar, se proporciona la forma de la
pieza dentro de una placa rectangular, con lo cual se obtiene la forma final del molde. Dicho

proceso se encuentra en la figura 15.

a) . b)

Figura 15. a) Uso de la herramienta combinar. b) Molde de la pieza.

Al ser un perfil simétrico no es necesario realizar el modelado de la parte superior del
elevador, ya que sus dimensiones son iguales en la parte superior e inferior. Ademas, hay que
tener en cuenta que se debe usar el factor de escalamiento sobre el molde. Para unir la
cavidad superior e inferior se realizan agujeros pasantes, que seran ajustados mediante roscas

M6 y M8. El material seleccionado para el molde es el hierro negro, su seleccién se basa en
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el bajo costo en comparacion con otros tipos de metales. Ademas, que tiene un coeficiente de
expansion bajo.

Debido a la complejidad del perfil alar es necesario que la manufactura sea realizada
en un centro de fresado CNC. Lo cual hace que el costo de fabricacion sea elevado, sin
embargo, se logra que la cavidad del molde adquiera la forma del perfil alar deseado. El costo
de los bloques de hierro negro con las dimensiones 590x110x25 mm fue de $40, mientras que
el precio del centro de maquinado CNC fue de $200. El tiempo que se demoré el maquinado

del molde fue de 2 semanas. La manufactura fue ser vista en la figura 16.

b)

Figura 16. a) Molde sin acabar. b) Molde finalizado.

Impresion 3D.

Mediante el uso del modelo CAD del elevador se procede a usar el software Cura
Luzbot, el cual permite la comunicacion entre el usuario y la impresora 3D “Lulzbot Taz 6.
Dentro del software es necesario modificar parametros de disefio tales como: el espesor de la
pared que debe ser de 2.54 a 7.52 mm, la orientacion de la impresion y la cantidad de relleno

de la pieza.



36

Debido a la longitud del molde y al area de impresion de la impresora 3D fue
necesario dividir los moldes en 6 piezas. El material seleccionado es ABS ya que el curado de
la resina se realiza a temperatura ambiente. Las piezas tiene un espesor de pared de 2.54 mm,
un relleno del 50%. Las piezas fueron orientadas verticalmente como se puede verificar en la
figura 17, ya que el tiempo de impresion es menor en comparacion a imprimir las piezas
horizontalmente. El tiempo que demord la impresora 3D en realizar los moldes fue de 2 dias

de impresidn continlas y la cantidad usada de filamento es de 716g.

Figura 17. Posicionamiento de las piezas en la impresora 3D.
Los procesos de impresion 3D producen cierta porosidad, como se puede visualizar en
la figura 18. Dicha porosidad causa esfuerzos residuales sobre la pieza a moldear. Por lo cual

es necesario realizar un proceso de sellado sobre la superficie del modelo.

Porosidad

Figura 18. Porosidad causada por impresiones 3D.
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Para eliminar la porosidad sobre la superficie del molde es necesario seguir la siguiente
secuencia de pasos:

1. Utilizar tifier sobre la superficie del molde para eliminar todas las impurezas que
puedan existir.

2. Lijar la superficie con una lija 80 tratando de mantener una superficie lisa, para el
sellador se impregne facilmente.

3. Usar pintura epoxica en spray sobre la superficie, tratando de mantener una capa
uniforme.

4. Lijar la superficie con lijas 220, 400, 800, 1000 y 1500, posteriormente aplicar una
capa mas de pintura epoxica.

5. Pulir la superficie con una lija 2000.

El molde finalizado puede ser visualizado en la figura 19.
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Figura 19. a) Molde sin tratar. b) Molde tratado.
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Material compuesto.

La fabricacion del molde de material compuesto es un proceso manual, el cual
consiste en fabricar un molde inferior y superior a partir de la pieza resultante. EI material
seleccionado para este molde es la fibra de vidrio en varias direcciones, debido a que sus
fibras estan orientadas en varias direcciones logrando estabilidad en el molde. Ademas, la
resina seleccionada en este caso es una resina poliéster, que en comparacion con la resina
epoxica es 4 veces menos costosa. También su tiempo de curado es muy inferior, causando
que el tiempo de fabricacion se reduzca. Al ser un método artesanal es necesario establecer
ciertos pardmetros como la mezcla de la resina poliéster con su catalizador de cobalto. Para la
fabricacion del molde se usa gelcoat, el cual proporciona un acabado tipo espejo y
proporciona proteccidn contra quimicos a la superficie.

La fabricacion del molde consiste en los siguientes pasos:
1. Disefio del perfil alar en inventor, con costillas de 10mm de espesor.
2. Corte laser de 53 costillas para alcanzar la longitud del elevador de 530mm.
3. Ensamble por medio de una varilla de madera.
4. Corte de una cartulina con las dimensiones tentativas del molde.
5. Aplicacion de alcohol poli vinilico (PVA) sobre las superficies del elevador.
6. Preparacion de la resina poliéster con un 2% de catalizador de cobalto y
posteriormente aplicacion del acelerante en un 2% del peso de la mezcla.
7. Aplicacion de fibras y resina sobre la pieza de madera (8 capas).
8. Esperar curado del molde superior por 1 dia.
9. Desmolde del molde superior.
10. Repeticion de los mismos pasos anteriormente mencionados para la fabricacion del

molde inferior.
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El proceso de fabricacion del molde se puede visualizar en la figura 20.

Figura 20. a) Pieza fabricad en madera b) Aplicacion del gelcoat. c) molde fabricado.

Fabricacion de las probetas.

Para determinar las propiedades mecanicas de los 3 diferentes tipos de materiales
compuestos que se desea caracterizar, es necesario fabricar paneles con las dimensiones
300x300x3 mm. Para lo cual se debe conocer la cantidad de resinay Posteriormente se corta
especimenes con dimensiones establecidas por la nhorma ASTM D3039 para traccion y la
norma ASTM D790 para flexion. Para la fabricacion de los paneles se us6 un molde de hierro
negro como el de la figura 21, el cual permite obtener probetas con el espesor que se desea

fabricar el elevador.
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Figura 21. Parametros del molde para especimenes. a) Esquema b) real
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Las dimensiones del molde de hierro negro se encuentran en la tabla 9.

Tabla 9. Dimensiones del molde para especimenes.

Partes del molde | Dimensiones [mm]
L1 300
L2 300
Tl 3
T2 5

Mediante el método de laminado manual asistido por vacio. Se realizé un laminado
de 8 capas con lo cual se obtuvo 3 paneles con la combinacién de fibra de carbono con resina

epoxica, hibrido con resina epoxica y fibra de vidrio con resina epoxica. Los paneles se

pueden visualizar en la figura 22.
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Figura 22. a) Panel de fibra de carbono. b) Panel de fibra de vidrio. ¢) Panel hibrido.

Posteriormente se realizé corte por chorro de agua sobre los paneles, con lo cual se

obtiene un total de 5 probetas por cada combinacion de laminado. Las probetas cortadas se

pueden visualizadas en la figura 23.
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Figura 23. a) Especimenes para flexion. b) Especimenes para traccion.

Pruebas ASTM

Para caracterizar nuestros 3 laminados, es necesario realizar ensayos de traccion y
flexion. Para lo cual se usa la normas ASTM D3039 “Standard Test Method for Tensile
Properties of Polymer Matriz Composite Materials” y ASTM D790 “Flexural Propierties of
Unreinforced and Reinforced Plastics and Electrical Insulating Materials”

Procedimiento experimental para el ensayo de traccion.

Para determinar las propiedades a traccion de los 3 laminados: fibra de carbono,
hibrido y fibra de vidrio. Se usa la norma ASTM D3039 “Standard Test Method for Tensile
Properties of Polymer Matriz Composite Materials”. Dicha norma establece que se debe

fabricar 5 especimenes con seccion rectangular constante con las dimensiones de la figura 24.

i |
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Figura 24. Dimensiones del espécimen para traccion.
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Las dimensiones del espécimen para traccion de la figura 24 se presentan en la tabla
10.

Tabla 10. Pardmetros del espécimen para traccion.

Partes de la muestra Dimensiones [mm]
Longitud total (L) 200
Ancho (A) 20
Espesor (T) 3
Longitud de prueba (B) 180
Longitud de la seccion de agarre 50

Para realizar este ensayo el espécimen debe colocarse entre las mordazas de sujecion
de la maquina de traccion TINIUS. El espécimen debe estar verticalmente alineado para asi
asegurar que los datos obtenidos sean los de la orientacion de las fibras. El ensayo se realiza

hasta la ruptura a una velocidad de 1mm/min. EI montaje es visualizado en la figura 25.

Figura 25. Montaje del espécimen para ensayo de traccion.
Procedimiento experimental para los ensayos de flexion.
Con la norma ASTM D790 Flexural Propierties of Unreinforced and Reinforced
Plastics and Electrical Insulating Materials”, se determina las propiedades mecdnicas a

flexion de los 3 laminados: fibra de carbono, hibrido y fibra de vidrio. La norma establece
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que se fabrique 5 especimenes con seccion transversal rectangular para cada laminado, con

las dimensiones de la figura 26.

‘ | |
x B il

Figura 26. Dimensiones del espécimen para flexion.

Las dimensiones del espécimen para flexion pueden ser visualizadas en la tabla 11.

Tabla 11. Pardmetros del espécimen para flexion.

Partes de la muestra Dimensiones [mm]
Longitud (L) 216
Ancho (A) 12,3
Espesor (T) 3
Longitud de la seccién de apoyo (B) 180

El ensayo consiste en colocar el espécimen entre 2 soportes, para posteriormente
aplicar una fuerza en el punto medio del espécimen. La aplicacion de la fuerza se realiza
hasta que espécimen llegue a la ruptura. Mientras que la velocidad a la que el ensayo se

realiza es de Imm/min. El montaje del espécimen se encuentra en la figura 27.

Figura 27. Montaje del espécimen para ensayo de flexion a 3 puntos.
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Meétodo de fabricacion

El método que se usé en la fabricacion del elevador y las placas es conocido como
laminado manual, el cual consiste en la aplicacion manual de fibras impregnadas con resina
sobre la superficie del molde. La seleccion de este método se debe a que el equipo necesario
para la fabricacion de las piezas es minimo y la cantidad de piezas a fabricar son pocas.
Ademas, en comparacion con otro tipo de métodos, los cambios en el disefio a Gltima hora
son posibles debido a la adaptabilidad del mismo. Sin embargo, el resultado depende de la
habilidad del fabricante, la cantidad de desperdicios del material es alta y los tiempos de
curado son largos.

El laminado manual asistido por vacio, implica el uso de una bolsa que separa el
laminado con sus alrededores durante el curado. El objetivo de usar una bolsa es crear vacio
en el interior, lo cual permite que las laminas se ajusten entre si y adquieran la forma del
molde. EI uso de una bomba de vacio permite que la presion interna de la bolsa alcance el
vacio, sin embargo extraer todo el aire de la bolsa no es posible. Por lo que el interior tendra
una presion que puede variar entre 0.408-0.850 atmosferas. Esta diferencia de presiones
determina la fuerza de sujecién que existira sobre el laminado. Todo este proceso esta

esquematizado en la figura 28.

Vacio interno

Presion atmosferica =1 atm Presion atmosferica =1 atm
Presion interna =1 atm Presion interna = 0.408 atm
Diferencia de presiones =0 Diferencia de presiones =0.592 atm

Figura 28. Funcionamiento de la bomba de vacio (Gougeon Brothers, 2010, p.1).
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Materiales.
Para la fabricacion del elevador y las probetas es necesario el uso de varios materiales,
que son necesarios para el conformado de un material compuesto por el método de laminado

manual asistido por vacio. Dichos materiales son mostrados en la figura 29.

©

Valvula de vacio

Funda de vacio

Tela absorvente

Tela de libracion

Fibras

Cinta doble faz

Bomba
de vacio

Figura 29. Materiales para el método de fabricacion de laminado manual asistido por vacio.

La funcién dentro del proceso de manufactura de los materiales de la figura 29 es la
siguiente: La funda de vacio es la encargada de separar el laminado de su exterior. La tela de
liberacion es una tela nylon que impide que el laminado se pegue con la tela absorbente.
Mientras que la tela absorbente se encarga de recoger los residuos de la resina sobre el
laminado. La cinta doble faz es usada para pegar la funda de vacio con el molde. Los tejidos
se encargan de proporcionar las propiedades mecanicas al material. El molde proporciona la
forma final de la pieza. La valvula de vacio, permite la conexién entre la bomba del vacio y el

area de trabajo.

Fabricacion del elevador.
Para la manufactura del elevador es necesario seguir una serie de pasos, los cuales permitiran
obtener la forma deseada de la pieza. Estos pasos son los siguientes:

1. Preparar los materiales a ser laminados: Se debe cortar 8 retazos de fibra de

carbono y 8 retazos de fibra de vidrio con las dimensiones 590x110 mm, los cuales
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proporcionaran el espesor del laminado. Posteriormente es necesario cortar tela de
liberacion y tela absorbente, que son las encargadas de absorber el residuo sobrante de

la resina sobre el laminado. Las fibras usadas se pueden visualizar en la figura 30.

Figura 30. Fibras usadas para la fabricacion.

2. Preparar la superficie del molde: Mediante el uso de una lija 1000 se remueve los
residuos de procesos de fabricacidn anteriores. Posteriormente se aplica acetona sobre
la superficie eliminando la suciedad e impurezas sobre la superficie. Los instrumentos

usados se pueden visualizar en la figura 31.

Figura 31. Preparacion de la superficie del molde.
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3. Aplicacion del desmoldante: Aplicar cera desmoldante sobre todas las superficies
del molde, posteriormente con un pafo sacar brillo a las superficies. Se debe aplicar 4
capas, con un tiempo de 15 minutos de separacién entre capa. Luego aplicar alcohol
poli vinilico sobre la superficie de los moldes y esperar su secado por 2 horas. La

aplicacion se visualiza en la figura 32.

Figura 32. Aplicacion del desmoldante.

4. Area de trabajo para el vacio: Cortar un pliego de pléstico transparente con
dimensiones de un 20% superior de los tamafios de los moldes. Aplicar cinta doble

faz sobre el perimetro del molde, para posteriormente sellar la bolsa al vacio.

Figura 33. Area de trabajo del vacio.
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5. Preparacion de la resina: Teniendo en cuenta que el radio de mezcla por peso es de
1 parte de resina por cada 3.78 partes de endurecedor, se debe usar una balanza para
poder realizar la mezcla. La proporcidn de masa de resina y fibras para la fabricacion
del elevador se encuentra en la tabla 13. Posteriormente con el uso de un palillo se
debe realizar la mezcla durante un tiempo de 1 minuto. La mezcla se puede visualizar

en la figura 34.

Figura 34. Preparacion de la resina.

6. Laminado: Colocar sobre la superficie de los moldes los retazos de fibra de vidrio y
fibra de carbono. Con la secuencia ([0°-/90°;],)s. Posteriormente se impregna las
fibras con resina, hasta que estén totalmente mojadas. La impregnacion debe ser
realizada con un rodillo laminador, el cual ayuda a eliminar la formacion de burbujas

entre cada ld&mina. El proceso puede ser visualizado en la figura 35.
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Figura 35. Laminado sobre los moldes.

7. Adaptar la forma del perfil: Colocar 4 piezas de madera con la forma del perfil alar
en las aristas vivas, para asi obtener la forma deseada de la pieza. El posicionamiento

de las piezas de madera puede ser visualizado en la figura 36.

Figura 36. Forma del perfil.

8. Vacio: Una vez que la pieza es laminada, es necesario sellar la bolsa mediante cinta
doble faz e introducir la valvula de vacio en la bolsa. Posteriormente con la bomba de
1/3 de hp se produce el vacio durante un tiempo de 12 horas, hasta que la resina cure.

El proceso de vacio puede ser visualizado en la figura 37.
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Figura 37. Vacio interno de las piezas.

9. Ensamblaje: Una vez que ambos moldes estdn secos, se procede a preparar resina
con relleno. Con el uso de una espatula se aplica sobre todo el perimetro de la pieza
para que se unan la parte superior con la inferior. El ensamblaje puede ser visualizado

en la figura 38.

Figura 38. Ensamblaje de las piezas.

10. Acabado: Con el uso de una lija se remueve el material sobrante, para que quede solo

el elevador. Las piezas con sus residuos pueden ser visualizadas en la figura 39.
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Figura 39. Elevadores con material sobrante.

11. Pieza final: Una vez eliminado los sobrantes, se obtiene una pieza con la forma

deseada del elevador. Las piezas finales pueden ser visualizadas en las figura 40.
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Figura 40. Elevadores finales.

Analisis de costos

Para la fabricacion del elevador es necesario diferentes materiales y un molde que
proporcione la forma final de la pieza. Sin embargo, para seleccionar el material ademas de
sus propiedades mecéanicas debe tenerse en cuenta el costo econdémico para su fabricacion.

El costo de cada material que se usa para la fabricacién de un elevador se encuentra en

la tabla 12.
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Tabla 12. Costo de materiales utilizados para el elevador.

Material Costo [$/g]
Fibra de carbono 0.0974
Fibra de vidrio 0.0229
Resina epoxica West System 105 0.043
Endurecedor epoxico West System 207 0.12

Para determinar la cantidad de resina y fibras que se deben colocar durante la
fabricacion, se toma en cuenta la superficie plana del elevador y el espesor que se desea
fabricar la pieza. En este caso el valor de la superficie plana del elevador se encuentra en la
tabla 1 y con un espesor de 3mm para el laminado, se procede a calcular el volumen con la
siguiente ecuacion:

Ve =2%Sg*t

Donde V; es el volumen del laminado, S es la superficie plana del elevador y t es el
espesor del laminado. Como resultado se tiene que el volumen del laminado es 174.9 cm3.
La densidad de cada material compuesto es determinada por la siguiente ecuacion:

pc = PrVr + prVr

Donde p. es la densidad del material compuesto, py es la densidad de la resina, V es
la fraccién volumétrica de la resina, pr es la densidad de la fibra y V; es la fraccion
volumétrica de la fibra. La densidad teorica del material compuesto de carbono es 1.33 g/

cm?, de la fibra de vidrio es 1.55 g/cm3 y el hibrido es 1.44 g/cm?3.



Tabla 13. Masas y costos para la fabricacion del elevador.
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Tipo de fibra Masa delas | Costodelas | Masadela | Costodela | Costo
fibras [g] fibras [$] matriz [g] | matriz [$] | total [$]
Fibra de carbono 92.38 8.99 140.8 8.37 17.36
Hibrido 130.7 2.99 140.8 8.37 12.36
Fibra de vidrio 111.54 5.43 140.8 8.37 13.8

Ademaés, hay que tener en consideracion el costo y el tiempo de manufactura de cada

molde. Se puede verificar el costo y el tiempo en la tabla 14.

Tabla 14. Costo y tiempo de fabricacion de los moldes.

Material del molde | Costo [$] | Tiempo [h]
Hierro negro 240 360
ABS 30 49
Material Compuesto 20 28

Como se puede verificar el que mayor tiempo de fabricacion es el molde de metal y

esto se debe a la complejidad de la superficie del perfil alar, lo cual hace que su costo sea

elevado. EI molde de impresion 3D en cambio su tiempo de fabricacion es medio y su costo

es moderado, debido a que la universidad tiene maquinas de impresion 3D. Pero necesita un

post-tratamiento a la superficie debido a la porosidad que se forma durante su fabricacion. En

cambio el molde hecho de material compuesto es bajo en costo, su tiempo de fabricacion es

el menor dentro de los 3 tipos de moldes. Sin embargo, la superficie del molde depende de la

rugosidad de la pieza que se fabric6 y esta rugosidad serd adquirida por la pieza final del

elevador.

Los costos de los instrumentos necesarios para fabricar piezas de materiales

compuestos se encuentran en la tabla 15.




Tabla 15.

Costo de los instrumentos para la fabricacion.

Instrumentos Costo ($)
Bomba de vacio 130
Pistola de calor 40

Rodillos laminadores 22
Cera desmoldante 20
Tifer 5

Tela de liberacién 30

Total 247

El costo final de todos los instrumentos es de $247. Mientras que para poder fabricar

el elevador con materiales compuestos, conlleva diferentes tiempos para cada fase de la

manufactura y se encuentran en la tabla 16.

Tabla 16. Costo de cada fase de la fabricacion.

Fase Tiempo (h)
Preparacion de superficie 3
Aplicacion del desmoldante y secado 12
Laminado sobre el molde 2
Curado con vacio 14
Corte 1
Ensamblaje 2
Curado 14
Acabado final 2
Total 50

El tiempo final para todas las fases es de 50 horas. Para poder considerar los costos de
cada fase, tomamos en cuenta que el salario minimo vital en Ecuador es de un valor de $386.
Hay que considerar que una persona no trabajaria por 50 horas seguidas, por lo cual el trabajo

es dividido en 8 horas por dia. Entonces, una persona tendria que trabajar un total de 6 dias a

un costo de 115.8 délares.
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RESULTADOS Y DISCUSIONES

Para realizar los ensayos de traccion y flexion se uso 5 probetas de cada material a
analizar, posteriormente se realizé ensayos mecanicos de acuerdo a las normas ASTM D3039
“Standard Test Method for Tensile Properties of Polymer Matriz Composite Materials” y
ASTM D790 “Flexural Propierties of Unreinforced and Reinforced Plastics and Electrical
Insulating Materials”. Las dimensiones de las probetas para los ensayos de traccion se
encuentran en la tabla 9 y en el caso de las dimensiones de las probetas para los ensayos de

flexion se encuentran en la tabla 10.
Ensayos de traccion

Los ensayos se realizaron en el laboratorio de mecénica de materiales de la
Universidad San Francisco de Quito. En el caso de la fibra de carbono se ensayé 5
especimenes a traccion hasta la ruptura. Una vez ensayados los especimenes se obtuvo las
propiedades mecanicas a traccion, con lo cual se graficd la curva esfuerzo — deformacion de
los 5 especimenes. En la figura 41 se muestra los resultados de las 5 curvas de esfuerzo-

deformacion para cada espécimen.
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Figura 41. Diagramas Esfuerzo-Deformacion para los especimenes CT1, CT2, CT3,CT4y

CT5.



56

A partir de la figura 41, se determina las propiedades mecénicas a traccion de los

especimenes de fibra de carbono con epoxica. Dichas propiedades se encuentran en la tabla

17.

Tabla 17. Propiedades a traccion de fibra de carbono obtenidas experimentalmente.

Espécimen Resistencia a la Deformacion ultima por Mdédulo de Young
ensayado traccion (MPa) tension (%) para tension (GPa)
CT1 555 1,17 47,4
CT2 574 1,09 52,7
CT3 541 1,13 47,9
CT4 511 1,16 44,1
CT5 574 1,10 52,2

A partir de la tabla 17, se determina la media para las propiedades mecéanicas a

traccion del material compuesto de fibra de carbono y epoxica. Con un valor de 551 MPa

para la resistencia a la traccion, 1,13 % para la deformacién ultima por tension y 48,86 GPa

para el modulo de Young a tension.

En el caso del material hibrido se ensay6 5 especimenes a traccion hasta la ruptura.

Una vez ensayados los especimenes se obtuvo las propiedades mecanicas a traccion, con lo

cual se grafico la curva esfuerzo — deformacion de los 5 especimenes. En la figura 42 se

muestra los resultados de las 5 curvas de esfuerzo- deformacion para cada espécimen.
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Figura 42. Diagramas Esfuerzo-Deformacion para los especimenes CVT1, CVT2, CVT3,
CVT4y CVTS.
A partir de la figura 42, se determina las propiedades mecénicas a traccion de los
especimenes de fibra de carbono/vidrio con epoxica. Dichas propiedades se encuentran en la
tabla 18.

Tabla 18. Propiedades a traccion del hibrido obtenidas experimentalmente.

Espécimen Resistencia a la Deformacion ultima | Maodulo de Young
ensayado traccion (MPa) por tensién (%) para tension (GPa)
CVT1 356 1,16 30,7
CVT2 359 1,18 30,4
CVT3 398 1,09 36,5
CVT4 349 1,19 29,3
CVT5 373 1,15 32,4

Con la tabla 18, se determina la media para las propiedades mecanicas a traccion del
material compuesto de fibra de carbono/vidrio y epoxica. Con un valor de 367 MPa para la
resistencia a la traccién, 1,154 % para la deformacion ultima por tension y 31,86 GPa para el
maodulo de Young a tension.

En el caso de la fibra de vidrio se ensay0 5 especimenes a traccion hasta la ruptura.

Una vez ensayados los especimenes se obtuvo las propiedades mecanicas a traccion, con lo
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cual se grafico la curva esfuerzo — deformacion de los 5 especimenes. En la figura 43 se

muestra los resultados de las 5 curvas de esfuerzo- deformacion para cada espéecimen.
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Figura 43. Diagramas Esfuerzo-Deformacion para los especimenes VT1, VT2, VT3, VT4 y

VTS.

A partir de la figura 43, se determina las propiedades mecéanicas a traccion de los
especimenes de fibra de vidrio con epoxica. Dichas propiedades se encuentran en la tabla 19.

Tabla 19. Propiedades a traccion de fibra de vidrio obtenidas experimentalmente.

Espécimen Resistenciaala | Deformacion ultima | Mddulo de Young
ensayado traccion (MPa) por tensién (%) para tension (GPa)
VT1 352 2,06 17,1
VT2 384 2,03 18,9
VT3 349 2,26 15,4
VT4 358 2,37 15,1
VT5 346 2,19 15,8

Con la tabla 19, se calcula la media para las propiedades mecéanicas a traccion del
material compuesto de fibra de vidrio y epoxica. Con un valor de 357,8 MPa para la
resistencia a la traccion, 2,18 % para la deformacion ultima por tension y 16,46 GPa para el

modulo de Young a tension.
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Una vez determinadas las propiedades mecanicas a traccion de los 3 materiales
compuestos. Se procede a usar sus propiedades promedias para realizar un gréfico

comparativo de esfuerzo — deformacion. Dicho grafico se encuentra en la figura 44.
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Figura 44. Diagramas Esfuerzo-Deformacién para los especimenes CF1, CF2, CF3, CF4y
CF5.

En la figura 44 se puede comprobar que la fibra de carbono con epoxica tiene la
mayor resistencia a la tracciéon, mientras que la fibra de vidrio con epoxica tiene menor
resistencia a la traccion. Sin embargo la combinacion que existe entre fibra de vidrio/carbono
y epoxica proporcionan propiedades intermedias entre los materiales compuestos hechos
totalmente de fibras de vidrio y de fibra de carbono. Ademas, la deformacion de la fibra de
vidrio es muy superior a la del carbono. Mientras que la del hibrido se aproxima mucho a la

de la fibra de carbono.
Ensayos de Flexion

En el caso de la fibra de carbono se ensayd 5 especimenes a flexion hasta la ruptura.
Una vez ensayados los especimenes se obtuvo las propiedades mecanicas a flexion, con lo
cual se grafico la curva esfuerzo — deformacion de los 5 especimenes. En la figura 45 se

muestra los resultados de las 5 curvas de esfuerzo- deformacion para cada espécimen.
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Figura 45. Diagramas Esfuerzo-Deformacién para los especimenes CF1, CF2, CF3, CF4y

CF5.

A partir de la figura 45, se determina las propiedades mecénicas a flexion de los

especimenes de fibra de carbono con epoxica. Dichas propiedades se encuentran en la tabla

20.

Tabla 20. Propiedades a flexion de fibra de carbono obtenidas experimentalmente.

Espécimen Resistencia a la Deformacion ultima | Maodulo de Young
ensayado traccion (MPa) por tensién (%) para tension (GPa)
CF1 462 1,11 41,6
CF2 449 1,17 38,4
CF3 478 1,17 40,9
CF4 432 1,16 37,2
CF5 496 1,12 44,3

A partir de la tabla 20, se calcula la media para las propiedades mecanicas a flexion

del material compuesto de fibra de carbono y epoxica. Con un valor de 463,4 MPa para la

resistencia a la flexién, 1,15 % para la deformacién ultima por flexion y 49,04 GPa para el

maodulo de Young a flexion.

En el caso del material hibrido se ensayd 5 especimenes a flexion hasta la ruptura.

Una vez ensayados los especimenes se obtuvo las propiedades mecanicas a flexion, con lo
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cual se grafico la curva esfuerzo — deformacion de los 5 especimenes. En la figura 46 se

muestra los resultados de las 5 curvas de esfuerzo- deformacion para cada espéecimen.
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Figura 46. Diagramas Esfuerzo-Deformacion para los especimenes CVF1, CVF2, CVF3,

CVF4y CVF5.

A partir de la figura 46, se determina las propiedades mecéanicas a flexiéon de los
especimenes de fibra de carbono/vidrio con epoxica. Dichas propiedades se encuentran en la

tabla 21.

Tabla 21. Propiedades a flexion del hibrido obtenidas experimentalmente.

Espécimen Resistencia a la Deformacion ultima | Maodulo de Young
ensayado traccion (MPa) por tensién (%) para tension (GPa)
CVF1 390 1,68 23,2
CVF2 358 1,61 22,2
CVF3 369 1,68 21,9
CVF4 354 1,7 20,8
CVF5 365 1,71 21,3

Con la tabla 21, se calcula la media para las propiedades mecanicas a flexion del
material compuesto de fibra de carbono/vidrio y epoxica. Con un valor de 367,2 MPa para la
resistencia a la flexion, 1,68 % para la deformacion ultima por flexion y 21,9 GPa para el

modulo de Young a flexion.
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En el caso de la fibra de vidrio se ensayd 5 especimenes a flexion hasta la ruptura.
Una vez ensayados los especimenes se obtuvo las propiedades mecénicas a flexion, con lo
cual se grafico la curva esfuerzo — deformacién de los 5 especimenes. En la figura 47 se

muestra los resultados de las 5 curvas de esfuerzo- deformacion para cada espéecimen.
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Figura 47. Diagramas Esfuerzo-Deformacion para los especimenes VF1, VF2, VF3, VF4 'y
VF5.

A partir de la figura 47, se determina las propiedades mecénicas a flexion de los

especimenes de fibra de vidrio con epoxica. Dichas propiedades se encuentran en la tabla 22.

Tabla 22. Propiedades a flexion de fibra de vidrio obtenidas experimentalmente.

Espécimen Resistencia a la Deformacion ultima | Maodulo de Young
ensayado traccion (MPa) por tensién (%) para tension (GPa)
VF1 231 2,88 8
VF2 221 2,93 7,5
VF3 231 2,94 7,9
VF4 208 2,71 7,7
VF5 242 2,95 8,2

Con la tabla 22, se calcula la media para las propiedades mecanicas a flexion del
material compuesto de fibra de /vidrio y epoxica. Con un valor de 226,6 MPa para la
resistencia a la flexion, 2,88 % para la deformacion ultima por flexion y 7,86 GPa para el

modulo de Young a flexion.
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Una vez determinadas las propiedades mecanicas a flexion de los 3 materiales
compuestos. Se procede a usar sus propiedades promedias para realizar un gréfico

comparativo de esfuerzo — deformacion. Dicho grafico se encuentra en la figura 48.
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Figura 48. Diagramas Esfuerzo-Deformacién para los especimenes CF1, CF2, CF3, CF4y
CF5.

Se puede notar que la fibra de carbono con epoxica tiene la mayor resistencia a la
flexion y la menor deformacion por flexion. En el caso contrario se encuentra la fibra de
vidrio con epoxica, que tiene alta deformacién por flexion pero poca resistencia a la flexion.
Cabe mencionar que la combinacién de fibra de vidrio/carbono y epoxica encuentra sus
propiedades de flexion entre los otros dos materiales compuestos de fibra de vidrio y fibra de
carbono.

Los resultados experimentales de los ensayos de traccién para los 3 diferentes
materiales compuestos pueden ser comparados con los resultados teéricos de la tabla 6. La
propiedad a comparar es el modulo de elasticidad para los 3 materiales compuestos. Dicha

comparacion se encuentra en la tabla 23.



Tabla 23. Comparacion entre el mddulo de elasticidad tedrico y experimental para ensayos

de traccion.

Material

Modulo de elasticidad
tedrico [GPa]

Moddulo de elasticidad
experimental [GPa]

Fibra de carbono 71,423 48,86
Hibrido 47,738 31,86
Fibra de vidrio 24,053 16,46

Al comparar los resultados de la tabla 23, se puede visualizar que hay diferencias
entre los médulos de elasticidad tedrico y experimental. El porcentaje de error para los 3
materiales compuestos es: 31,6 % para la fibra de carbono, 33,26 % para el material hibrido y
31,57 % para la fibra de vidrio.

Posteriormente, una vez obtenida la resistencia a la traccion y la resistencia a la
flexion de los 3 materiales compuestos, se procede a usar un criterio de falla para el disefio
del elevador. El criterio de falla usado es el de maxima resistencia. Usando la ecuacién (18)
se obtuvo la resistencia maxima a traccion y flexion sobre el elevador, dichas resistencias son

usadas a continuacion dentro del criterio de falla.

Traccion:
F.1.1= 000124 2.25x107% < 1
.1 = 367 = 4. X
F.I1.2 = 0001782 _ 3.23x107° < 1
.. = 367 = J. X
F.1.12=0
Flexién:
F.1.1= 000124 2.25x107% < 1
Y et
F.1.2 = 0,001782 _ 3.23x107° < 1
AT T3e72 e

F.1.12=0
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Se puede notar que el criterio de falla de maxima resistencia para el caso de traccion y
flexion es inferior a 1. Lo cual demuestra que las fuerzas que se ejercen sobre el elevador

serén soportadas por el material compuesto.
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CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

Mediante este trabajo de titulacion, se logro disefiar y fabricar el elevador de un
vehiculo aéreo no tripulado. Partiendo desde el dimensionamiento de la pieza con respecto a
su estabilizador horizontal, posteriormente un analisis aerodinamico para determinar las
fuerzas ejercidas sobre el elevador, disefio del material compuesto para luego seleccionar el
material de fabricacion del elevador, disefio de moldes con la forma de la pieza y finalmente
la fabricacion del elevador.

Con un analisis aerodinamico y usando ecuaciones de sustentacion, arrastre y
momento. Se logré determinar las fuerzas a las que se encuentra sometido el elevador. Para lo
cual partiendo desde el perfil aerodinamico del elevador y las condiciones de vuelo del
piquero UAV, se realiz6 curvas de C, vs.a, C, vs.a 'y C,, vs.a obtenidas en el programa
XFLR5. Los valores de las fuerzas sobre el elevador son: 2,94 N para sustentacién, 0,197N
para arrastre y 0,0040N.m para momento.

Se realizé un analisis tedrico de los 3 materiales compuestos: fibra de carbono, hibrido
y fibra de vidrio. Logrando obtener las 9 propiedades elasticas independientes para un
laminado sometido a traccion. Ademas, con las fuerzas que se ejercen sobre el elevador, se
determind el esfuerzo y deformacién causados por la sustentacion, arrastre y momento sobre
los 3 materiales compuestos propuestos.

Se realiz6 un analisis econdmico para la fabricacion del elevador, el costo para
fabricar un elevador de fibra de carbono con resina epoxica es de $17,36, mientras que de
fibra de carbono/vidrio con resina epoxica es de $13,8 y de fibra de vidrio con resina epoxica
es de $12,36. Por lo que debido al costo y propiedades mecanicas a traccion y flexion la
mejor alternativa es fabricar una pieza de fibra de carbono/vidrio con resina epoxica.

En la fabricacién de los moldes, se puede llegar a tener costos muy elevados como en

el caso del molde de hierro negro que se gastdé $230, mientras que costos reducidos como el
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costo de los otros 2 moldes que fue de $30 para el molde de impresién 3D y $20 para el
molde de fibra de vidrio con resina poliéster. Sin embargo, como no se busca tolerancias
geomeétricas muy ajustadas se puede fabricar el elevador en cualquiera de los 3 moldes y
obtener el mismo resultado.

Se fabrico 15 especimenes para realizar ensayos de traccion y 15 especimenes para
ensayos de flexién por medio del método de impregnacion manual asistido por vacio. Con la
norma ASTM D3039 “Standard Test Method for Tensile Properties of Polymer Matriz
Composite Materials” y ASTM D790 “Flexural Propierties of Unreinforced and Reinforced
Plastics and Electrical Insulating Materials”, se logré determinar las propiedades mecanicas a
traccion y flexion de los materiales compuestos de fibra de vidrio con epoxica, fibra de
carbono con epoxica y fibra de vidrio/carbono con epoxica.

Con las propiedades de los 15 especimenes para traccion se logré graficar un total de
15 curvas de esfuerzo — deformacién con lo cual se realizdé un promedio entre cada conjunto
de material. Lo cual dio como resultado para la fibra de carbono a traccion un valor de 551
MPa para la resistencia a la traccion, 1,13 % para la deformacion ultima por tension y 48,86
GPa para el médulo de Young a tension. Para la fibra de carbono/vidrio a traccion un valor de
367 MPa para la resistencia a la traccion, 1,154 % para la deformacion ultima por tension y
31,86 GPa para el médulo de Young a tension. Y para la fibra de vidrio un valor de 357,8
MPa para la resistencia a la traccion, 2,18 % para la deformacion ultima por tensién y 16,46
GPa para el médulo de Young a tension.

Con las propiedades de los 15 especimenes para flexion se logré graficar un total de 15
curvas de esfuerzo — deformacion con lo cual se realizdé un promedio entre cada conjunto de
material. Lo cual dio como resultado para la fibra de carbono a flexion un valor de un valor
de 463,4 MPa para la resistencia a la flexion, 1,15 % para la deformacion ultima por flexion y

49,04 GPa para el médulo de Young a flexion. Para la fibra de carbono/virio a flexion un
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valor de un valor de 367,2 MPa para la resistencia a la flexion, 1,68 % para la deformacion
ultima por flexion y 21,9 GPa para el médulo de Young a flexion. Y para la fibra de vidrio a
flexion un valor de 226,6 MPa para la resistencia a la flexion, 2,88 % para la deformacion
ultima por flexion y 7,86 GPa para el modulo de Young a flexion.

Se logr6 fabricar un elevador por el método de moldeo manual asistido por vacio,
dicho elevador fue fabricado del hibrido de fibra de carbono y fibra de vidrio con resina
epoxica. Con un peso final de 224g. Mediante el criterio de falla de esfuerzo maximo se logro
demostrar que el material escogido soporta las cargas a las que esta sometido el elevador.

El célculo de las fuerzas que acttan sobre el elevador, son influenciadas por el angulo
de ataque en el que se encuentra el elevador, ademas de otros factores como la velocidad a la
que vuela el vehiculo aéreo no tripulado, altura y las dimensiones propias del elevador. Los
valores de las fuerzas proporcionan las condiciones a las cuales debe ser disefiado el
elevador, permitiendo realizar un analisis mas preciso del material compuesto que se debe
utilizar para la construccion del mismo.

Los materiales seleccionados para los moldes fue hierro negro, ABS (acrilonitrilo
butadieno estireno) y fibra de vidrio con resina poliéster. Dichos materiales fueron
seleccionados debido al método de manufactura que se uso para la fabricacion de los mismos.
Sin embargo, se puede considerar otros materiales que sean menos costosos y que puedan
adquirir la forma del elevador teniendo en cuenta que se debe mantener las dimensiones del
elevador. Hay que recalcar que para la fabricacion del elevador se hizo una impregnacién
manual de las fibras. Al ser este tipo de proceso se debe tener cuidado con la direccion de las
fibras, tiempo de curado y el vacio. Debido a que si sucede algin error durante su
posicionamiento esto causara defectos internos en el material compuesto que ocasionarian

concentradores de esfuerzos.
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Para mejorar el acabado superficial se debe cambiar a otro método de fabricacion,
como por ejemplo el método de transferencia por infusion de resina. Ademas, se puede
eliminar las aristas vivas sobre el perfil aerodinamico, debido a las condiciones de vuelo que
tiene el mini piquero. Haciendo que la manufactura sea mas sencilla. A partir del disefio,
calculo del material compuesto, ensayos mecanicos del material, fabricacién y costos del
elevador. Se puede extender este conocimiento hacia otros elementos criticos del mini
piquero UAV.

Finalmente, este trabajo de titulacion puede ser considerado para fabricar piezas para
otras aplicaciones que no sean solo el piquero — UAV. Ya que se podrian fabricar protesis
humanas, carroceria, tubos de fibra de carbono, placas, refuerzo estructural, carcasas
protectoras, etc. Puede ser usada en cualquier aplicacion donde se necesite alta resistencia y
bajo peso. Sin embargo, para sacar el mayor provecho de dichos materiales es necesario
poseer equipo adecuado para la fabricacion de materiales compuestos. Sobretodo desarrollar

técnicas mas modernas de fabricacion.
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