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GLOSARIO

AERODINAMICA: Es la rama de la mecanica de fluidos, que estudia la dinamica
de los gases y las fuerzas a la que estan sometidos los cuerpos solidos cuando
existe un movimiento relativo entre éstos y el fluido gaseoso en el medio ambiente
en el que se encuentran.

AERONAVE: Toda maquina o vehiculo que puede desplazarse en la atmdésfera
por reacciones del aire que no sean las reacciones del mismo contra la superficie
de la tierra.

ALA: Cada una de las partes estructurales que a ambos lados del fuselaje del
avion sirven para sustentar el aparato durante el vuelo.

ALEACION: Material de caracteristicas y propiedades parecidas a las de un
metal, formado por la fusién, combinacion o mezcla homogénea de dos o mas
elementos quimicos, de los cuales al menos uno es un metal.

AGUA: Liquido incoloro, inodoro e insipido, compuesto por dos volimenes de
hidrogeno y uno de oxigeno (H,0).

AIRE: Mezcla de gases que constituyen la atmosfera, el cual es considerado un
fluido incoloro, inodoro, constituido por nitrégeno en un 78%, oxigeno en un 21%,
argén en un 0,93%, anhidrido carbénico en un (0,03%) y vapor de agua.

ANGULO: Region del plano comprendida entre dos lineas que parten de un
mismo punto.

ARANDELA: Disco metalico con un agujero en medio usado en las maquinas
para evitar el roce entre dos piezas.

ARISTA: Es la interseccion de dos caras de un poliedro.

ATMOSFERA: Es la capa que esta formada por un gas o varios gases que
rodean a un cuerpo celeste y son atraidos por la gravedad del cuerpo, y se
mantienen en el si la gravedad es suficiente y la temperatura de la atmosfera es
baja.
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BANCADA DE MOTOR: Es la estructura encargada de la conexion del motor con
la estructura de la aeronave, también se utiliza para distribuir el peso del motor
disminuyendo los efectos de la traccion, torque y vibraciones.

BATERIA: Conjunto de dos o méas elementos eléctricos, por lo general pilas o
acumuladores, acoplados con el fin de multiplicar sus efectos.

BLADE: Se refiere a las palas que conforman la hélice.

BUJE: pieza cilindrica de hierro o cobre encajada en algun érgano de una
maquina para que disminuya el rozamiento con los ejes.

BUJIA: Dispositivo mediante el cual salta la chispa que inflama la mezcla en los
motores de combustion interna.

CALCIO: Elemento quimico de simbolo. CA., n. a. 20 y p. a. 40,08. Es un metal
alcalinotérreo, blanco y muy blando. Su sulfato presenta las formas de yeso,
alabastro y anhidrita, y su carbonato, las amorfas de piedra caliza, coral, perlas,
cascara de huevo etc., y las cristalizadas de marmol, espato de Islandia,
aragonito, etc.

CALDERA: Recipiente cerrado que transforma un liquido en vapor a determinada
presion y temperatura, mediante la aplicacién de un foco calorifico.

CALEFACCION: Conjunto de aparatos destinados al acondicionamiento de la
temperatura de un edificio o parte de él.

CALENTADOR: Dispositivo termodinamico que utiliza energia para elevar la
temperatura del agua o un liquido.

CAUDAL.: Es la cantidad de fluido que pasa en una unidad de tiempo.

CHAPA: Es una hoja o ldmina delgada de metal, madera u otra materia que tiene
un determinado espesor y se utiliza para las construcciones mecanicas tales como
Maquinaria, carrocerias de automdviles, estructuras aeronauticas o navales.

CENIZA: polvo de color gris claro que queda después de la combustion del
combustible en el motor de la aeronave.

CENTRO DE GRAVEDAD: Es el punto de aplicacion de la resultante de todas las
fuerzas de gravedad que actian sobre un cuerpo.
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COMBUSTIBLE: Sustancia que al combinarse con el oxigeno u otro oxidante,
arde facilmente, dando lugar a una combustion. Los combustibles pueden ser
solidos (carbon, lefia), liquidos (petroleo, gasolina) y gaseosos (butano).

COMBUSTION: Se denomina combustion al proceso donde ocurre una reaccion
guimica de oxidacién, en el que se combinan dos sustancias quimicas
generalmente un combustible como la gasolina o el queroseno y un carburante
como el oxigeno, de esta combinacion se desprende una gran cantidad de
energia, en forma de calor y luz, manifestandose visualmente como fuego.

CORROSION: Es el ataque superficial que sufre un metal por los agentes
atmosféricos.

DILUCION: Es la reduccién de la concentracion de una sustancia quimica en una
disolucion.

ELECTRICIDAD: Una de las formas de la energia, debida al movimiento de
electrones.

EMPUJE: Accion propulsora debida a una variacion de la cantidad de movimiento

FLEXION: Deformacion transversal producida en un cuerpo elastico al ser
sometido a una fuerza capaz de superar su resistencia.

FLUIDO: Dicese de los cuerpos cuyas moléculas tienen una débil fuerza de union,
de modo que pueden deslizarse unas sobre otras (liquidos), o desplazarse
libremente (gases), adoptando la forma del recipiente o espacio que ocupa.

FUNDICION: Conjunto de operaciones ligadas a la técnica de licuacion de ciertos
metales y de su colada en moldes adecuados para obtener determinadas piezas.

FILTRO: Aparato a traves del cual se hace pasar un liquido del cual se extraen
particulas contaminantes presentes en este mismo.

HELICE: Mecanismo constituido por un numero variable de aspas o palas que, al
girar alrededor de un eje, producen una fuerza propulsora.

INERCIA: Propiedad de la materia por la cual tiende a permanecer en su estado
de reposo o de movimiento uniforme.

INYECTOR: Es el mecanismo capaz de introducir a una presion determinada
combustible en una masa de aire, de modo que se forme una mezcla capaz de ser
guemada en la camara de combustion de un motor.
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MECANIZADO: Es un proceso de fabricacion que comprende un conjunto de
operaciones de conformacion de piezas mediante la eliminacién de material, ya
sea por arranque de viruta, corte o por abrasion.

MOVIMIENTO: Cambio de posicion de posicion de un cuerpo respecto a otro.

PERNO: Pieza metalica, larga, cilindrica, con cabeza redonda por un extremo y
que por el otro se asegura con una arandela o una tuerca, o bien por un remache
gue se usan para afirmar piezas de gran volumen.

PESO: Fuerza de atraccion gravitatoria ejercida por un astro sobre un cuerpo.
PRESION: Fuerza que ejerce un cuerpo sobre cada unidad de superficie.

RECUBRIMIENTO: Es un material que es depositado sobre la superficie de un
objeto, para mejorar algunas propiedades o cualidades de la superficie, tales como
aspecto, adhesion, caracteristicas de mojado, resistencia a la corrosion,
resistencia al desgaste, y resistencia a las rayaduras entre muchas otras.

RESONANCIA: Fenomeno propio de los sistemas oscilante sometidos a la accion
de una fuerza exterior periddica.

RESORTE: Pieza elastica o de metal, sobre la que se aplica una presion y que es
capaz de ejercer una fuerza y de recuperar su forma inicial cuando esta presion
desaparece.

RIGIDEZ: Relacion entre la carga soportada y la deformacion producida en un
elemento o conjunto estructural.

SPINNER: Cono de la hélice cuyos objetivos es disminuir la resistencia
aerodinamica y dirigir el aire hacia los conductos de refrigeracion.

SOLDADURA: Unién de dos piezas, ldminas o dos superficies de un objeto,
generalmente de metal, mediante calor y una sustancia igual o semejante a las
gue se pretende unir.

SUPER ALEACION: Es una aleacion que exhibe una excelente resistencia
mecanica y a la fluencia, resistencia a altas temperaturas, estabilidad y una gran
resistencia a la corrosion y la oxidacion.

TACOMETRO: Es un dispositivo que mide la velocidad de giro de un eje de un
motor. Se mide en revoluciones por minuto (RPM).
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TAQUE: Es un vastago de metal que va situado entre las valvulas y el arbol de
levas en un motor de combustion interna.

TEMPERATURA: Variable termodinamica que determina el estado térmico de los
cuerpos.

TERMODINAMICA: Ciencia que estudia las relaciones entre la energia y los
cambios fisico de origen térmico.

TORSION: Es la carga que tiende a torcer un miembro estructural.

TUERCA: Pieza con un agujero fileteado en espiral que puede ajustarse
exactamente a la rosca de un esparrago o de un tornillo.

VIBRACION: Es la propagacion de ondas elasticas produciendo deformaciones y
tensiones sobre un medio continuo.

VISCOSIDAD: La viscosidad es la oposiciéon de un fluido a las deformaciones
tangenciales.
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RESUMEN

La presente tesis propone una solucion al incremento repetitivo de la temperatura
del aceite utilizado para la refrigeracion y lubricacion del motor y sus
componentes, durante las diferentes fases de vuelo registradas por el “Flight Data
Recorder” y por los reportes de vuelo por parte de los pilotos.

La informacién obtenida por estas dos fuentes indican que durante los ascensos,
maniobras a bajas velocidades y alto angulo de ataque, incluyendo traficos para
aterrizajes y despegues, la indicacibn de temperatura esta en arco rojo
(+235°F/ +113° C), de acuerdo a los reportes en vuelo crucero da
indicacion en arco verde ( Max. 180 ° F / Max. 82.22 °C ), pero esta indicacion es
muy cercana arco amarillo ( +181 ° F/ + 83 °C - 235 °F/ 113 °C ), en tierra
después de 25 minutos de operacion la indicacion de temperatura esta en arco
rojo(+235°F/ +113°C).

Como un primer paso se realizo un analisis de la posicion del radiador y de los
componentes del sistema de refrigeracién (tomas de aire, mangueras y sensores)
identificando que las principales causas del incremento de la temperatura eran la
posicion del radiador detras de los cilindros del motor y la falta de una corriente de
aire limpia de residuos térmicos.

La solucion propuesta en este proyecto de grado contempla la fabricacion de una
serie de tres soportes para el cambio de posicion del radiador y la implementacién
de una toma de aire tipo NACA en el carenaje inferior de la aeronave T-90 Calima
que tiene como objetivo el refrigeramiento del radiador y la optimizacion del
sistema de refrigeracion de la aeronave, logrando asi la disipacién del calor
residual resultante de la combustion producida en el interior del motor, evitando el
sobrecalentamiento excesivo de este mismo y del aceite lubricante. Consiguiendo
asi una operacion segura de la aeronave durante las fases de despegue, vuelo y
aterrizaje.

Términos o palabras claves

e Sistema de refrigeracion
e Motor

¢ Radiador

e Lubricante

e Toma de aire

e Carenaje
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INTRODUCCION

En el cumplimiento de los objetivos de construccion, produccion, generacion de
programas de mantenimiento y obtencion de la certificacion de aeronavegabilidad
del nuevo avion de entrenamiento primario T-90 Calima para la Escuela Militar de
Aviaciéon "Marco Fidel Suarez" (EMAVI) de la Fuerza Aérea Colombiana. El
presente proyecto de grado tiene como fin que La Corporacion de la Industria
Aeronautica Colombiana S.A. (CIAC) y en particular el Comando Aéreo de
Mantenimiento (CAMAN) de la Fuerza Aérea Colombiana, donde se lleva acabo el
desarrollo de este programa, puedan contar con la solucion para la problemética
de la alta temperatura que se esta presentando en el radiador y en el aceite
encargado de lubricar y refrigerar el motor de la aeronave.

El T-90 Calima es una aeronave de entrenamiento primario que se esta
construyendo en su totalidad en materiales compuestos como fibra de vidrio y
fibora de carbono, la cual cuenta con un motor Lycoming 10-390-A1A6 de
cilindros horizontalmente y opuestos, durante los primeros vuelos de prueba para
obtener su certificacion de aeronavegabilidad , los instrumentos de indicacion de
temperatura de aceite y de motor han mostrado indicaciones de temperatura alta,
lo cual pone en riesgo la operaciéon de la aeronave y a futuro el dafio en
componentes vitales del motor.

La solucién propuesta en este proyecto de grado contempla la construccién de
tres soportes para el cambio de posicion del radiador y la fabricacion de una toma
de aire tipo NACA que conduzca este fluido directamente hacia el radiador,
logrando una refrigeracion eficiente de este mismo.
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1. DESCRIPCION Y FORMULACION DEL PROBLEMA

Figura 01. Estado actual de las aeronaves T-90 Calima.

Fuente. Fuerza Aérea Colombiana

Durante los vuelos de prueba y aceptacion realizados por La Corporacion de la
Industria Aeronautica Colombiana (CIAC), y la Fuerza Aérea Colombiana (FAC) a
los aviones T-90 Calima, para la obtencibn de la certificacion de
aeronavegabilidad, se ha presentado la anotacion repetitiva de un incremento de
la alta temperatura del aceite del motor durante las diferentes fases del vuelo,
asumiendo que el sistema de refrigeracion es ineficiente, en los ascensos,
maniobras a bajas velocidades y alto angulo de ataque, incluyendo traficos para
aterrizajes y despegues, la indicacion de temperatura esta en arco rojo
(+235°F/ +113° C), de acuerdo a los reportes en vuelo crucero da
indicacion en arco verde ( Max. 180 ° F / Max. 82.22 °C ), pero esta indicacion es
muy cercana arco amarillo ( +181 ° F/ + 83 °C - 235 °F/ 113 °C ), en tierra
después de 25 minutos de operacién la indicacion de temperatura esta en arco
rojo (+235°F/ + 113 ° C). Estos datos fueron registrados por el “Flight Data
Recorder” y obtenidos por los reportes de vuelo por parte de los pilotos.

Como primera opcién se modificé la posicion del radiador logrando con esto
mejorar la temperatura del aceite manteniendo la mayor parte del vuelo la
indicacion en arco verde (212 °F) durante ascensos de 1500 ft a 10500 ft con
velocidad constante de 90 kts la temperatura indicé hasta (228 ° F), pero no
fueron resultados totalmente satisfactorios teniendo en cuenta que la temperatura
indicé en arco rojo.
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Motivo por el cual se procedié a realizar el analisis necesario para determinar de
gué manera se puede mejorar el sistema de refrigeracion en la parte del motor,
teniendo en cuenta que esto es determinante para hacer eficiente el sistema.

Asi la formulacién del problema de investigacién en este proyecto de grado es la
siguiente:

¢, Cudles son las causas que generan la problematica de la alta temperatura en el
aceite lubricante en las aeronaves T-90 Calima y determinar una propuesta de
ingenieria que dé solucion definitiva a esta misma?

Entonces el presente trabajo pretende responder y aportar una solucién a la
problematica presentada por los incrementos de la temperatura en el aceite
utilizado para la refrigeracién y lubricacion de los componentes del motor.
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2. JUSTIFICACION

La Corporacion de la Industria Aeronautica Colombiana (CIAC) y el Comando
Aéreo de Mantenimiento (CAMAN) estan fabricando el avion T-90 CALIMA como
aeronaves de instrucciéon primaria para la Escuela Militar de Aviacion Marco Fidel
Suarez con el propésito de reemplazar la flota de Aviones T-34 Mentor ya que
dichas aeronaves estan cumpliendo con su tiempo de vida operacional. Durante el
desarrollo del proyecto y después de vuelos de pruebas de las primeras
aeronaves se esta completando la fase de mejoras y modificaciones con el fin de
garantizar que las aeronaves T-90 Calima puedan cumplir con su mision de
instruccién primaria de manera segura. Durante el desarrollo de los vuelos de
prueba el avion presento indicaciones altas en la temperatura del aceite, para ello
se modificé la posicion del radiador logrando mejorar los rangos de temperatura
pero no siendo los deseados para la 6ptima operacion, por ello se necesita
fabricar e instalar una toma de aire y una deflectora que permita desfogar el aire
qgue ingresa a la zona del motor para la refrigeracion, y de esta manera poder
mantener un continuo flujo de aire a una temperatura apropiada para la
refrigeracion , lo cual se reflejara en los rangos aceptables de la temperatura del
aceite y asi desarrollar una operacién segura en la aeronave.
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3. OBJECTIVOS
3.1 OBJETIVO GENERAL

e Disefiar, fabricar e instalar una toma auxiliar de aire para el carenaje del
motor de la aeronave T-90 Calima para obtener un mejor rendimiento del
sistema de refrigeracion de la aeronave.

3.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS

e Realizar la simulacién del flujo de aire que ingresa al motor a través de
aberturas en la parte frontal del avion utilizando el software blender, para
analizar el comportamiento de este mismo y el desempefio de la toma de
aire instalada en la aeronave para refrigerar el radiador y mejorar el proceso
de refrigeracion.

e Realizar un analisis de esfuerzos y deformaciones a los soportes metalicos
que soportaran el radiador, teniendo en cuenta el peso y balance del avion.

e Realizar un andlisis estadistico en donde se tomen en cuenta las siguientes
variables la temperatura del aceite en los vuelos realizados, asi como la
potencia del motor.

e Determinar un procedimiento técnico para la instalacién y mantenimiento de
los soportes metalicos para la nueva posicion del radiador y el
mantenimiento de este mismo.

e Generar una orden de ingenieria para la instalacion a los soportes
metalicos y la implementacion de la toma de aire NACA en la aeronave
T-90 Calima con matricula 2443 para realizar pruebas de vuelo para
comprobar su efectividad.

22



4. ALCANCES Y LIMITACIONES
4.1 ALCANCES

El presente proyecto se destina al estudio, investigacion, modificacion, disefio e
instalacion de un grupo de tres soportes para el cambio de posicion del radiador y
la implementacion de una toma de aire para direccionar este fluido directamente
hacia este y mejorar la situacibn de la anotaciones de la alta temperatura
presentadas en la aeronave T-90 Calima, fabricada en el Comando Aéreo de
Mantenimiento (CAMAN).

El impacto del proyecto se enfoca en el mejoramiento del sistema de refrigeracion
de la aeronave T-90 Calima y garantizar la seguridad en la operacion de la
aeronave durante las diferentes etapas y maniobras de vuelo.

4.2 LIMITACIONES

Las siguientes son limitaciones mas importantes; la primera de ella es la falta de
tiempo ya que debe ser una solucion factible y que no afecte la produccion o la
entrega de las aeronaves y la falta de instrumentos térmicos para la medicion de
altas temperaturas.
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5. MARCO REFERNCIAL
5.1 MARCO INSTITUCIONAL

¢, Cual seria la ubicacién del proyecto? La fabricacién de los soportes para el
cambio de posicion del radiador y la implementacion de una toma de aire tipo naca
en el carenaje inferior de la aeronave T-90 Calima, se realizara en el comando
aéreo de mantenimiento ubicado en el municipio de Madrid Cundinamarca.

¢A quiénes beneficiara? Los beneficiarios por la implementacién de este
proyecto son en primer lugar la fabrica de aviones T-90 Calima, ubicada en el
comando aéreo de mantenimiento, ya que la presente solucion para las
anotaciones presentadas por las altas temperaturas, no perjudicaran la fechas
establecidas para la entrega de las aeronaves, seguido a esto se beneficiara la
Escuela Militar de Aviacion "Marco Fidel Suarez" (EMAVI) de la Fuerza Aérea
Colombiana ya podra operar las aeronaves de forma segura durante la instruccion
y formacion de pilotos.

Se beneficiara el grupo de ingenieria de CAMAN-GRUAI y el grupo académico de
la Escuela de Suboficiales Fuerza Aérea - Madrid Cundinamarca (ESUFA)-
GRUEA, ya que se realizara un aporte de investigacion en el campo académico y
de ingenieria, resaltando la cooperacion entre el personal militar y civil.

Antecedentes

Con motivo de la celebracion de los 90 afios de la Fuerza Aérea Colombiana y con
el cumplimiento de la vida util de las aeronaves T-34 Mentor y Cessna T-41
Mescalero. El dia 6 de enero de 2009 la Corporacion de la Industria Aeronautica
Colombiana (CIAC), firma el Convenio de Alianza Estratégica con la Unidn
Temporal Avion de Entrenamiento Lancair, conformada por las empresas Lancair
International Inc. y Sudair Corp., para la implementacién de una planta de aviones
Legacy FG, la fabricacion y ensamble de 25 aviones de entrenamiento primario
para la Fuerza Aérea Colombiana (FAC). Para la renovacion de su flota de
aviones de entrenamiento de la Escuela Militar de Aviacion "Marco Fidel Suarez"
(EMAVI).

La fabricacion de las aeronaves T-90 Calima se lleva actualmente en el Comando
Aéreo de Mantenimiento (CAMAN) ubicado en el municipio de Madrid —
Cundinamarca. Durante la etapa de vuelos de prueba para la aceptacion y
certificacion de la aeronave se han venido presentando una serie de
inconvenientes técnicos y operacionales entre los cuales se ha presentado la
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anotacion repetitiva de un incremento de la alta temperatura del aceite del motor
durante las diferentes fases de vuelo, asumiendo que el sistema de refrigeracion
es ineficiente. Con base en la informacién suministrada por los indicadores de
temperatura analogos y digitales del equipo de avidnica, las bitacoras de vuelo de
los pilotos, Como la consolidacion de una base de datos de investigacion con una
determinada serie de informacién obtenida de Libros académicos para aviacion,
articulos cientificos de agencias espaciales como la NASA, de fabricantes como
Russian Aircraft Corporation MiG, los conocimientos obtenidos durante mi
trayectoria de formacion académica en la Fundacién Universitaria los Libertadores
y con el apoyo de personal técnico militar y civil del Comando Aéreo de
Mantenimiento se ha generado una solucion para este problematica de
temperatura la cual consta con el disefio de tres soportes para el cambio de
posicion del radiador como la implementacion de una toma de aire tipo NACA la
cual direccionara directamente este fluido hacia el radiador logrando asi la
refrigeracion de este elemento, con la opciébn de la implementacion de una
deflectora de aire para la evacuacion de este mismo y de la calor generada por la
operacion del motor asegurando la operacion de la aeronave durante las
diferentes fases de vuelo.

5.2 MARCO HISTORICO

Los sistemas de refrigeracidon y lubricacion son fundamentales en las aeronaves
para el 6éptimo desempefio de los motores reciprocos y de reaccion, ya que en
estos se presenta un desgaste mayor debido a la combustion de la mezcla de
aire — combustible y a la friccibn entre los diferentes conjuntos de piezas
mecanicas que se mueven una respecto a la otra para lograr el funcionamiento
del motor.

Los avances logrados en el campo de la motorizacion aeronautica, durante el
desarrollo de la aviacion en los ultimos cien afios han contribuido a perfeccionar y
desarrollar diferentes sistemas de refrigeracion y lubricacion contribuyendo a la
operacion segura de las aeronaves.

Cuando los hermanos Wright disefiaron y fabricaron una aeronave controlable
utilizaron un motor fabricado por el ingeniero Charles Edward Taylor, quien era el
mecanico del taller de la fabrica de bicicletas Wright, el disefio del motor es muy
sencillo para nuestra época actual, pero era muy complejo para aquella época ya
gue solo se fabricaban motores para automoviles. Este motor contaba con las
siguientes caracteristicas, el bloque del motor y el cigliefial estaban fabricados
totalmente en aluminio y tenian un peso 68.9 kg el cual suministraba 12 Hp o
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caballos de fuerza, el cual era refrigerado por agua, este motor tenia como
objetivd mover a través de una transmision en cadena, una pareja de hélices para
proporcionar el impulso para el despegue y mantener la sustentacion de la
aeronave durante la trayectoria del vuelo.

En la década de 1910 algunos pioneros y fabricantes empiricos de aeronaves,
con tribuyeron con el disefio, desarrollo y fabricaciéon de motores mas potentes con
el objetivo de lograr proezas como la lograda por el ingeniero Louis Blériot quien
se convirtid en la primera persona que a bordo de un aeroplano atravesoé el canal
de la mancha. Pilotando su propio avion bautizado con el nombre de Blériot XI, y
partiendo desde la localidad francesa de Calais, tras 37 minutos en el aire logré
aterrizar cerca de Dover en territorio britanico.

Con el surgimiento de la primera guerra mundial, algunos gobiernos de Europa
vieron en la aviaciéon una futura rama militar de sus ejércitos, financiando los
primeros proyectos de aeronaves con uso militar y de observacion como las
fabricadas por Anthony Fokker, quien contribuyo al equipamiento de la fuerza
aérea alemana, con aeronaves como el monoplano Fokker E.llI, el triplano Fokker
Dr.l, y el que es considerado el mejor caza del conflicto, el Fokker D.VII. Estas
aeronaves contaban con motores radiales, los cuales eran refrigerados con el
impacto del aire al igual que la ametralladora montada en la aeronave y que se
encontraba sincronizada con las hélices a través de un mecanismo que permitia el
disparo de estas sin dafar las hélices.

Durante los afios dorados de la aviacion 1918 y 1939 varios fabricantes como
Henry Ford y la compafia Boeing, fabricaron aeronaves para el uso civil
motivando a sus ingenieros a desarrollar motores de alto rendimiento. Pero no fue
hasta cuando empezé la segunda guerra mundial cuando se empezaron a utilizar
motores reciprocos con configuracion en V, como el motor V12 Mikulin AM-35
utilizado en el Mikoyan-Gurevich MiG-3, el cual contaba con un radiador (OP-310)
y una toma de aire directo hacia este, permitiendo una 6ptima refrigeracion del
motor.

Cuando la segunda guerra mundial estaba finalizando aparecieron en escena los
primeros aviones con motores a reaccion como el Messerschmitt Me 262
equipados con motores Junkers Jumo 004. Los motores de reaccion empezaron a
utilizarse en los campos de la aviacion civil, militar y aeroespacial, ya que
permiten obtener un mejor rendimiento propulsivo permitiendo alcanzar
velocidades superiores a las del sonido. Con la aparicion del motor de reaccion,
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los motores reciprocos fueron destinados para el campo de la aviacion utilitaria,
deportiva, ligera y ultraligera.
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5.3 MARCO CONCEPTUAL
5.3.1 Motores Alternativos para aviacion

Los motores son un conjunto de mecanismos que transforman la energia quimica
presente en el combustible en energia térmica, a partir de la cual se obtiene
energia mecanica, la cual se utiliza para generar el empuje necesario para la
propulsion de la aeronave.

La anergia mecanica se manifiesta en la rotacion de un eje de la maquina, al que
es posible unir el mecanismo que se quiere mover.

Existen dos clases de motores en aviacion, los cuales se dividen en motores
reciprocos (o0 de piston) y de reaccion (donde se incluyen los Turborreactores,
Turbofan y cohetes).

Los motores alternativos para aviacion estan conformados por una serie de
cilindros donde se comprime el aire, se mezcla este con el combustible, en este
caso gasolina para aviacion y se inflama la mezcla resultante. La mezcla es
previamente preparada en un dispositivo llamado carburador, o bien un sistema de
inyeccién. La combustion de la mezcla de gasolina y aire produce un incremento
de la presiéon del gas en el interior del cilindro, presiébn que se aplica sobre el
embolo, un cuerpo deslizante en el interior del cilindro. EI movimiento lineal del
embolo es ascendente y descendente en el cilindro, se transforma finalmente en
un movimiento circular mediante un sistema articulado que hace girar el eje del
motor.

Por la forma de construccion y ordenacion de los cilindros, los motores alternativos
pueden ser:

e Motores de cilindro en linea.

e Motores de cilindros horizontales y opuestos.
e Motores en estrella o radiales.

e Motores de cilindro en V.

En este caso, este proyecto de grado se basa en la aeronave T-90 Calima, la cual
tiene un motor Lycoming 10-390-A1A6 de cilindros horizontalmente y opuestos
gue describiremos a continuacion.

CUESTA Martin. Vuelo con motor alternativo. Componentes fundamentales del motor. Madrid:
Paraninfo, 1998. p. 49- 50

28



5.3.1.1 Motores de cilindros horizontales y opuestos

Es la solucion estandar actual para la gama de aeronaves de baja competencia,
ya que son motores pequefios, livianos y econdmicos. Consisten de cuatro o mas
cilindros, opuestos, situados en un plano horizontal. Esta ordenacién de cilindros
presenta notables ventajas frente a la ordenacidén en linea. Algunas de estas
ventajas son.

e Disminuir la longitud del motor.

e Menor vibracion.

e Esta configuracion presenta un perfil mas estrecho, el cual disminuye la
resistencia aerodinamica en la instalacion en el avion.

5.3.1.2 Componentes Mecanicos del motor alternativo

Como se definié en un principio un motor, es un conjunto de mecanismos capaz
de convertir energia quimica en energia mecanica, para poder realizar un trabajo,
para aquello el motor necesita de los siguientes componentes fundamentales para
poder convertir o producir energia.

- Cilindros: se conoce momo cilindro, la camara interna donde se desarrolla la
compresion del aire, donde se produce la combustion del aire con el combustible
de manera controlada y eficiente, asi como la expansion de los gases. Los
cilindros, pueden estar agrupados de muy diversas formas: independiente, en
grupos o en bloque., El tipo de agrupamiento de cilindros mas utilizado es el
independiente por que tiene la ventaja de la facil sustitucion en caso de una averia
o dafio permanente reduciendo los tiempos de mantenimiento. Las desventajas de
esta agrupacion son el aumento del peso, mayores dificultades de montaje y
menor rigidez.

Los cilindros para los motores de aviacion son de diametros mayores y carrera
pequefia, pues de esta forma el peso de los cilindros disminuye dado que es
proporcional a la cilindrada multiplicada por la relacion espesor/diametro, y aun
cuando el espesor es proporcional al diametro, crece en menor proporcion que
este. La longitud de un cilindro es igual aproximadamente a la carrera mas la
altura del embolo, disminuido aproximadamente en 8 o 10 mm., con el objetivo de
que el embolo sobresalga del cilindro cuando aquel se encuentra en el punto
inferior, mejorando se de esta forma la lubricacion. La parte inferior del cilindro se
provee de escotaduras para facilitar el montaje del embolo equipado con
segmentos.
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Los cilindros estan fabricados en acero y la parte inferior es una camisa de acero
con cromo - niquel muy resistente ya que pertenecen a un grupo de materiales
llamados superaleaciones, ya que son muy resistentes a esfuerzos mecanicos y a
altas temperaturas. La superficie interna de los cilindros se construye lo mas lisa
posible, ya que dentro de él se desplaza el piston que es el encargado de realizar
la compresion del aire. Los cilindros estdn provistos de una serie de aletas
concéntricas que sirven para la refrigeracion del cilindro.

- Culata: Es la parte superior de la camara de combustién del cilindro de un motor
alternativo.

Las culatas deben soportar relaciones de compresion elevadas y debido a la
conductividad térmica del aluminio, son de este material o de cobre, siendo estos
dos materiales los méas utilizados.

A igualdad de forma, volumen, etc. Las culatas de aleacion ligera pueden trabajar
con valores de relacion de compresion superiores, aproximadamente en 0,5
unidades, respecto a otras de fundicion.

- Cdmara de combustion: Es la zona superior del cilindro comprendida entre el
punto muerto superior y el inferior de la culata, en donde tiene lugar la combustion
de la mezcla aire/ combustible, de los motores alternativos.

La forma de la camara tiene gran influencia sobre los rendimientos del motor y si
esta bien disefiada se logra con ello una marcha suave del motor, se retrasa la
detonacién, se mejora la relacion de compresion y por lo tanto, el rendimiento
térmico vy la potencia del motor Conviene que la cAmara de explosion tenga forma
compacta y de pequeia relacion superficie/ volumen, lo que se consigue con
camaras de forma semiesférica.

Es aconsejable que las bujias estén situadas entre las valvulas y simétricamente
situadas entre ellas. Las valvulas deben ser grandes, y estar bien refrigeradas,
especialmente la de escape. Es preferible valvulas en cabeza, esto es, en la parte
superior de la culata, pues las laterales trabajan en peores condiciones.

Las camaras de combustion se fabrican en se fabrican en duraluminio Al/Si + Cu
+ Ni + Cr., ya que este material permite evacuar la calor producida por la explosion
en el interior de la cAmara y tiene un mayor indice de dilatacion.

CUESTA Martin. Vuelo con motor alternativo. Componentes fundamentales del motor. Madrid:
Paraninfo, 1998. p. 50 - 51
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- Embolo o Piston: Como se describié anteriormente el pistbn o embolo se
desplaza en el interior del cilindro este desplazamiento se debe a que el pistén
recibe directamente la presion producida por la combustion de los gases y
transmite la fuerza atreves del bulon.

Las partes principales del piston o embolo son: la cabeza, la falda, el bulon y la
zona de segmentos.

El embolo, al no poder refrigerarse de la misma forma que el cilindro, se calienta
mas que este; por esta dificulta de refrigeracion se dilata mas radialmente que
longitudinalmente, siendo mas acusada esta dilatacion en el fondo que en la
falda, por esto el diametro del embolo debe ser menor que el cilindro, y el embolo
ha de ser ligeramente cénico para que exista el mismo juego en caliente a lo largo
de generatriz desde el fondo hasta la falda. El fondo de un embolo puede ser:
plano y sin nervios o plano con nervios, y en este caso, va cruzado por bandas
gue hacen el efecto de apoyo en sus extremidades.

Se puede asegurar que el embolo es la parte mas importante del motor, ya que se
debe cumplir con las siguientes caracteristicas fisicas y mecanicas como:
reduccion de los frotamientos, reduccion del peso, buena conductividad térmica
para facilitar la disipacion del calor, compensacion facil de los efectos de
dilatacion y facilidad de engrase.

Los émbolos o pistones se fabrican en aleaciones ligeras como aluminio forjado
de alta resistencia mecanica, también suelen utilizarse aleaciones de metales
como: cobre, silicio, magnesio y manganeso, pues la conductividad es cinco veces
mayor y el peso es aproximadamente la tercera parte. En general el material con
el que se fabriquen los émbolos deben tener una alta conductividad térmica,
coeficiente de dilatacion y un peso especifico pequefio, otras de las funciones del
embolo o pistén son:

e Mantener la estanqueidad de los gases impidiendo que pasen al carter
mientras se desplaza el piston y evitar que el aceite pase a la camara de
combustion.

e Transmitir el exceso de calor que recibe durante la combustion a las
paredes del cilindro para que este sea evacuado hacia el sistema de
refrigeracion.

CUESTA Martin. Vuelo con motor alternativo. Componentes fundamentales del motor. Madrid:
Paraninfo, 1998. p. 49- 53
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- Segmentos: Son aros elasticos que montados en los alojamientos del embolo
aseguran la estanqueidad en el cilindro, sirviendo ademas como transmisores de
evacuacion de calor desde el fondo del embolo a la pared del cilindro, e impiden
la subida de aceite a la cAmara de combustién. Entre las extremidades de los
segmentos, hay un juego que puede ser oblicuo o de tipo bayoneta, utilizandose
también en el corte recto.

Para los segmentos de corte axial, el juego entre segmento y embolo debe ser
pequefio, con el objetivo de no bombear aceite hacia la cAmara de combustién.El
segmento, cuando estd montado sobre el embolo, y el conjunto en el cilindro,
adopta la forma circular, siendo su forma libre antes de montarse, la de un arco
cicloide, por lo tanto de radio de curvatura variable para un espesor de segmento
constante. Se utiliza mas este tipo de segmento que el de radio de curvatura
constante, esto es, arco de circulo y espesor variable.

La temperatura del segmento mas alta es aproximadamente 250° mas que la del
cilindro. El valor normal de la presiéon de un segmento sobre el cilindro es de 4
gr/mm cuadrados Yy la potencia absorbida, por ejemplo para un motor de 6
cilindros, no llega a ser superior a 1C.V.

Los segmentos se fabrican de material mas blando que el del cilindro, con el
objetivd de que sean aquellos los que se desgasten, normalmente son de
fundicion gris endurecida con cromo y grafito, acero aleado.

- Bulon: El bulén es una pasador cilindrico, de acero segmentado, muy duro que
conecta el embolo y un extremo de la biela. Este extremo de la biela “Que se llama
pie de biela” recibe el movimiento alternativo del embolo, hacia arriba y hacia
abajo.

El bulén se monta muy ajustado en el taladro del embolo. La razén es que el bulén
es de acero y el embolo de aleacion de aluminio. El bulon puede ser:

a) Fijo en el alojamiento.
b) Fijo en el pie de biela y movil en el alojamiento.
c) Movil en el pie de biela y movil en el alojamiento (buldn flotantes).

En los casos en que el bulon es fijo en el pie de biela, esta sujeciéon se hace
mediante un tornillo denominado “Prisionero del bulon”, fabricado por lo general en
acero.

ONATE, Jorge. Conocimientos del avion. Motores Alternativos — Bulon. Madrid: Paraninfo, 2003.
p.137 — 138

32



El emplazamiento del bulén en el embolo, esta definido por el reparto de presiones
de este sobre el cilindro, siendo la posicion optima la coincidente con el centro de
gravedad de la linea de contacto del embolo sobre el cilindro, con lo que esta
posicion esta desplazada ligeramente hacia la falda, teniendo en cuenta que
existen, por lo general, cuatro segmentos proximos a la cabeza.

- El alojamiento del bulén: Es la zona mas reforzada del piston, ya que esta
encargada de transmitir el esfuerzo a la biela.

Esta formada por los cubos donde se aloja el bulén, convenientemente reforzado
por nervios que se apoyan contra la cabeza del piston. Queda situado
aproximadamente, en el centro de gravedad del piston y a veces, se descentra su
eje entre 0.5 mmy 2 mm.

- Valvulas de distribucién: Son los mecanismos encargados de regular la
entrada y salida del aire y de los gases de combustion del cilindro Existen dos
tipos de valvulas una de admision y de escape.

e Valvula de admisidn: Su funcion es regular el paso de entrada de la
mezcla de aire-combustible hacia el cilindro.

e Valvula de escape: Su funcion es la expulsion de los gases quemados
dentro del cilindro.

Las valvulas se encuentran situadas en la culata del cilindro, estas tienen dos o
tres resortes concéntricos. Una vez comprimidos y montados, los resortes
mantienen la valvula contra el asiento del cilindro, estos resortes tienen diametros
diferentes. El nUmero de espiras de los resortes por unidad de longitud también es
diferente. Esto se hace con el fin de que no entren ambos muelles en vibracién al
mismo tiempo, de esta forma se evita situaciones donde la valvula “flota”,
perdiendo sus tiempos correctos de abertura y cierre ya que cada muelle tiene una
frecuencia diferente de vibracion

Las valvulas suelen fabricarse en acero de alta dureza especiales ya que esta
estan sometidas a altas temperaturas y por qué se encuentran expuestas a
ambientes muy corrosivos por los productos quimicos presentes en el combustible
utiizado en la mezcla para la combustion y las valvulas de escape suelen
fabricarse en superaleciones de acero ya que estos materiales soportan altas
temperaturas de trabajo. Algunas vélvulas de escape son huecas y su interior
tiene recubrimiento en sales como el sodio ya que estas se funden a unos 100 °C
ya que en esta zona del motor las temperaturas de trabajo se encuentran por
debajo de esta temperatura.
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Las valvulas de admision y de escape se mueven por un mecanismo que debe
estar perfectamente ajustado (Calado) para que la valvula abra y cierre en el
momento oportuno. Es el sistema de distribucion.

- Guia de la vélvula: Es el elemento exterior concéntrico del vastago de una
valvula, que ademas de mantener su desplazamiento longitudinal, resiste las
reacciones laterales debidas al esfuerzo del empujador sobre la valvula.

Las guias de valvulas se hacen de fundicibn o de bronce especial, con un
diametro exterior aproximadamente dos veces el de vastago, y una longitud de
1,2 a 2 veces el diametro maximo de la valvula. Las guias de la valvula de escape,
por su mayor calentamiento hacia la cabeza, se hacen, a veces, conicas en este
sentido.

- Muelles de la véalvula: Su mision es impedir la apertura de las valvulas por
trepidacion o por la depresion en los cilindros, y también para impedir que las
piezas moviles de la leva se despeguen de su asiento, debido a la fuerza de
inercia producida por la aceleracion negativa en el periodo de cierre.

Los muelles o resortes de la valvula, se fabrican en aceros especiales al silicio, al
magnesio y cromo vanadio.

En el disefio de un muelle, es menester tener en cuenta la histéresis con que
actla, esto es, el retardo de sus desplazamientos, sobre todo cuando los ciclos de
actuacion son rapidos. También es de tener en cuenta que las vibraciones propias
del muelle pueden dar lugar al fendmeno de resonancia cuando su frecuencia sea
multiplo de la correspondiente a la vibracién forzada por el movimiento alternativos
de sus extremos. Al producirse la resonancia. Las espiras centrales no siguen el
movimiento de las extremas, que dando practicamente estacionarias. Pudiendo
presentarse roturas en las expiras extremas.

Desde el punto de vista del alojamiento de la histéresis, interesa que la flexibilidad
sea grande, definida la flexibilidad como el desplazamiento por unidad de carga,
interesa pues que la carga sea pequefia, motivo por el que se pone mas de un
muelle. Desde el punto de vista del alojamiento de la resonancia, interesa que el
namero de espiras sea grande, y aun cuando esto esta en contraindicacion con el
alojamiento de la histéresis, puede obviarse este inconveniente con la disminucién
de carga por muelle, o lo que es lo mismo, instalando varios muelles.

CUESTA Martin. Vuelo con motor alternativo. Componentes fundamentales del motor. Madrid:
Paraninfo, 1998. p. 55 - 56
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- Biela: Se llama biela a la barra articulada que une el embolo con el eje del
motor. La biela transforma el movimiento alternativo del embolo en movimiento de
rotacion del eje del motor.

Las partes fundamentales de la biela son: la cabeza, el cuerpo y el pie. La cabeza,
unida a la mufequilla y el pie, unido al bulén. La longitud de la biela o distancia
entre el eje del pie y el eje de la cabeza, es aproximadamente dos veces el valor
de la carrera en el cilindro correspondiente.

El movimiento de la biela es el mas complejo del sistema mecanico del motor. La
biela se disefia para soportar esfuerzos de compresion producidos por la accion
de las presiones en el embolo. Normalmente una biela calculada a compresion,
resiste la flexién lateral o “pandeo”, si bien debe de comprobarse aun cuando en
general la seguridad es del orden de 15 a 30. Las bielas para motores de
motocicletas y de autos se fabrican en materiales de gran resistencia mecanica,
normalmente en aleacion de aluminio de alta resistencia o acero forjado en los
motores antiguos. En los motores alternativos para aviacion las bielas se fabrican
generalmente en acero cromo-niquel para soportar cargas superiores a 125
Km/mm cuadrados, y se disefian con un coeficiente de seguridad superior a 5. En
los motores pequefios se hacen de aleacion ligera forzada y las secciones de una
biela son por lo general en forma de doble “T”.

El area de las secciones aumenta desde el pie hasta la cabeza, por lo que la
seccion a comprobar en un nuevo disefio es la proxima a pie de la biela.Para

solucionar en lo motores en “v” el poder colocar dos bielas en una sola
mufiequilla, pueden elegirse una de las siguientes soluciones:

a) Las dos bielas tienen sus ejes longitudinales en un mismo plano, y estan
montadas concéntricamente con el eje de la mufequilla. Una de ellas
llamada horquilla, abraza la superficie externa de la cabeza de la otra,
provista en las dos caras de metal antifriccion, bronce o rodillos.

b) Las dos bielas tienen sus ejes longitudinales en el mismo plano. Una de
ellas llamada maestra o principal, abraza directamente a la mufiequilla, y
la otra dominada biela auxiliar, o bieleta, esta articulada por un eje a la
cabeza de la biela maestra. Este montaje es el empleado por lo general
en aviacion, por su ligereza y robustez, tanto en los motores en “V”, como
en los motores de disposicion de los cilindros estrella, pues el engrase es
facil y las superficies de frotamiento son menores. Tiene el inconveniente
del equilibrado, dado que los émbolos de los cilindros con bieleta no
siguen exactamente la misma ley de desplazamiento que los otros.
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Figura 02. Se muestralos elementos integrantes del conjunto pistén-biela.

NUmero Componente
1 Cuerpo de la biela
2 Cojinete Antifriccion
3 Perno de union
4 Arandela y tuerca de seguridad
5 Semicojinete
6 Piston
7 Perno
8 Buje
9 Segmentos de compresion
10 Segmento de engrase
11 Tapa o cabeza de la biela

Fuente. Imagen tomada del catdlogo de partes del manual de mantenimiento del motor Lycoming 10-390-A1A6 de cilindros

horizontalmente y opuestos.

ONATE, Jorge. Conocimientos del avion. Motores Alternativos — Biela. Madrid: Paraninfo, 2003.
p.139 — 140
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- Ciguenal: Para motores de cuatro cilindros suelen fabricarse en acero de alta
calidad. Poseen tanto codos como cilindros que existan, y transforma el
movimiento de ida y vuelta de los pistones en union con la biela, en un
movimiento de giro. En el extremo delantero se asienta la hélice. En motores de
estrella compuesto de 2 o 3 partes atornilladas entre si, existe un codo para cada
estrella.

El movimiento alternativo de los émbolos se transforma en movimientos de
rotacion del ciglefial tiene tres partes: mufion, mufiequilla y brazos.

e Los mufones: Son los puntos de apoyo del ciguefial en la bancada o
soporte del gje.

e Lamuiequilla: Es el codo donde se ajusta la cabeza de la biela.

e Los brazos del ciguefial: Son los tramos rectos que unen la mufiequilla
con los muniones.

Se llama manivela o codo el conjunto formados por dos brazos y una muifiequilla.
Asi se dice que un ciglefal tiene una manivela, dos, etc. No tese que una
manivela adquiere un movimiento de giro cuando se aplica una fuerza
perpendicular a ella. Es el fundamento de la rotacion del eje del motor.

En aviacion es corriente situar apoyos en el cérter entre los mufiones del ciguiefal,
esta configuracion exige una gran precision en el mecanizado y en el montaje,
consiguiéndose con ello una gran rigidez y menor desgaste por disminuir las
inclinaciones de los mufiones sobre los cojinetes. Al tener gran nimero de apoyos
pueden utilizarse espesores mas pequefios, lo que reduce la inercia de las masas
giratorias, resultando menores los esfuerzos de torsion. Los cojinetes de los
ciglenales son normalmente de bronce de 3 a 5 mm de espesor o de acero de 3 a
4 mm, guarnecidos estos interiormente de wuna capa de antifriccion,
aproximadamente de 1mm de espesor.

El ciguefial debe tener una fibra continua y sin puntos angulosos, y no deben
existir cambios bruscos de seccion. El vaciado interior de brazos y apoyos debe
hacerse excéntrico para recargar de material las proximidades de los centros de
curvatura. En los brazos, el vaciado debe hacerse oblicuo, sin que sea excesivo
para no restar rigidez. En las mufiequillas deben hacerse el vaciado hacia el
exterior con una excentricidad del 5% del diametro exterior.

ONATE, Jorge. Conocimientos del avién. Motores Alternativos — Cigiiefial. Madrid: Paraninfo, 2003.
p. 140
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El disefio de un cigtiefial se hace en principio experimentalmente guidndose por
las roturas de otros similares. Después, se somete a comprobaciones de flexion y
extorsion. Las comprobaciones de flexion se hacen situado el ciglefial en una
posicidn critica coincidente con la posicion de la mufiequilla correspondiente al
embolo en el punto muerto superior. Las mufiequillas en este caso se comprueban
a flexion y a esfuerzo cortante; los brazos se comprueban a flexién y a
compresion.

Dado que el esfuerzo de frotamiento de un mufidn sobre su apoyo, es
independiente del diametro del mufibn y tanto mayor cuanto menor sea Su
longitud, conviene gque esta sea lo mas grande posible, lo que lleva implicito la
disminucion del diametro, compatible con la rigidez del conjunto.

Se comprueba también el cigiefal a torsién, de acuerdo con los esfuerzos
resultantes en una determinada posicién correspondiente al esfuerzo tangencial
maximo en la mufequilla, y que corresponde aproximadamente a un angulo de
giro del ciguieial de 34°, contados a partir del punto muerto superior. En este caso,
las mufiequillas trabajan a flexion y a torsion, asi como los mufiones y los brazos.

Figura 03. Se muestra el cigtiefial de motor de cilindros horizontales y
opuestos (lzquierda). La ilustracion de la derecha corresponde a ciguefal
para motor en estrella.

2

a
\‘,
ajﬁh =
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Numero Componente Numero Componente
1 Mufién 6 Contrapeso
2 Brazo 7 Mufiequillas
3 Muiequilla 8 Brida de montaje de la hélice
4 Engranaje de accesorio 9 Cojinetes del cigtenal
5 Cojinetes de ciguenal 10 Contrapeso

Fuente. ONATE, Jorge. Motores Alternativos. Conocimientos del avién Edit. Paraninfo. Quinta edicion. 2003, pag. 140
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- Leva: Es una pieza giratoria cuyo perfil, al actuar tangencialmente directa o
indirectamente sobre el extremo del vastago de la valvula, levanta a esta
periddicamente.

Los principales tipos de levas son:

e De rodillo de flancos rectilineos

e De rodillo de flancos convexos

e De rodillo de flanco circular

e De platillo de flanco convexo (no circular)
e De rodillo de flanco concavo

La figura 03, muestra los principales tipos de levas.

Normalmente se da mas espesor a la leva de platillo que a la de rodillo, debido a
las mayores presiones que aquella soporta. En la leva de platillo, el ancho varia
entre 1/3 y 1/2 del diametro dela valvula, en tanto que en la leva de rodillo es de
1/6 a 1/4 de dicho diametro.

Las aceleraciones que resultan en el levantamiento de la valvula alcanzan hasta
1300 m/s2 con velocidad de apertura y cierre de las valvulas del orden de 0,6 m/s.

- Arbol de levas: Es el mecanismo que desplaza las valvulas del motor horizontal
de cilindros opuestos, se llama arbol de levas, es un eje de acero que tiene
mecanizadas en el mismo las levas que transmiten el taqué el movimiento de
apertura y de cierre de las valvulas. El eje se apoya en cojinetes sobre el carter.

El arbol de levas gira a la mitad de vueltas que el cigliefial. Los taqués de los
motores de cilindros horizontales y opuestos pueden ser mecénicos e hidraulicos.

e Tagués mecanicos: Consisten en una varilla de acero, de gran dureza y
resistencia mecanica, que deslizan en taladros mecanizados en el carter
del motor. El extremo mayor de taqué se apoya en la leva, a al que sigue de
manera contante durante su recorrido. La leva empuja el taqué y este
transmite el movimiento al empujador. De esta manera se convierte el
movimiento circular de la leva en movimiento alternativo del taqué.

e Taqués Hidraulicos: la caracteristica principal de los tagués hidraulicos es
gue eliminan, en todo momento, la holgura que existe entre la roldana y el
balancin y la cola o extremo final del vastago de la valvula.

CUESTA Martin. Vuelo con motor alternativo. Componentes fundamentales del motor — leva.
Madrid: Paraninfo, 1998. p. 58 — 60
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Figura 04, muestra los principales tipos de levas.

Leva de rodillo de flancos Leva de rodillo de flancos convexos
rectilineos

Leva de platillo de flanco circular Leva de platillo de flanco convexo

(No circular)

Leva de rodillo de flanco concavo

Fuente. CUESTA Matrtin. Vuelo con motor alternativo Edit. Paraninfo. Séptimo edicién. 1998, pag. 83
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- Balancines: Son los dispositivos intermedios entre la leva y el extremo del
vastago de la valvula para accionamiento de ésta.

En el caso de los motores de estrella utilizados en aviacion, dado el alejamiento de
las valvulas respecto al plato de levas, el movimiento de éste se transmite a los
balancines a través de varillas de balancin, envueltas en una funda tubular sujeta
por un extremo a la base de union del cilindré al carter, y por el otro a la caja del
balancin correspondiente.

- Cérter: El soporte de los montajes de los cilindros y del sistema biela-manivela
se llama carter del motor.

El carter cumple las siguientes funciones:

e Constituye el armazon estructural del motor, el cual se une a los cilindros, y
es donde se apoya el cigliefial y otros componentes.

e Los apoyos del carter transmiten el empuje de la hélice al avion.

o Es el sumidero del aceite lubricante en los motores de pequefia potencia.

e Todos los esfuerzos de torsion, de vibracion del motor, son absorbidos por
el carter, de ahi que su construccion responda a los requisitos de
resistencia mecanica que imponen estas cargas.

El carter del motor de cilindros horizontalmente y opuestos estan divididos en dos
mitades, segun el plano vertical. Las dos mitades se fabrican por separado y luego
se ensamblan por medio de esparragos y pernos.

Las piezas son fundicion de aluminio. Los caracteres de los motores radiales son
también dos piezas en el caso del motor de una estrella, y de mas cuando son de
varias estrellas. En este caso se unen segun un plano que pasa por los centros de
todos los cilindros de la estrella.

Actualmente hay dos tipos de carter, que se encuentran relacionados con la
instalacion del sistema de aceite de lubricacion del motor, estos pueden ser
hamedos y secos.

e Céarter Himedo: Contienen el aceite de lubricacion del motor, actua como
depdésito del lubricante. El carter mantiene un cierto nivel de aceite, que es
aspirado por la bomba de lubricacion y puesto en circulacién por las
tuberias, galerias y pasadizos internos del motor.

ONATE, Jorge. Conocimientos del avion. Motores Alternativos — Carter. Madrid: Paraninfo, 2003. p.
144
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e Céarter Seco: Como su nombre indica, no almacena el aceite en el fondo
del carter, si no en un depdsito independiente. El aceite circula impulsado
por la bomba de aceite desde el deposito (uno por motor) a todos los
puntos de lubricacion, alli es recogido por las bombas de recuperacion que
lo retornan al deposito.

En los motores pequefios de cilindros horizontalmente opuestos para aviacion en
estos se utilizan Céarter himedo.

- Cojinetes: Los cojinetes sirven para disminuir el rozamiento entre dos superficies
en contacto, y para ello se necesitan materiales adecuados y una buena
lubricacién. ElI material debe ser mas blando que el del arbol o eje; se emplean
materiales de fundicién (poco aptos para el deslizamiento), El bronce, el bronce
rojo y el metal antifriccién (buenas propiedades de deslizamiento. La lubricacién se
efectla con aceites minerales y esta pelicula de lubricante es la que soporta los
esfuerzos del eje. Segun la clase de contacto entre los ejes y cojinetes, estos
pueden ser cojinetes de deslizamiento o de rodadura, y pueden tener diversas
formas:

e De bolas

e De rodillos cénicos
e De rodillos

e De agujas

-Reductor de velocidad de la hélice: Es el conjunto de engranajes dispuestos
entre el ciglefial y la hélice, que tiene por objeto reducir la velocidad de esta
respecto al ciguefial. El mantener altas las RPM en el cigiefal, aumenta la
potencia y, la reduccién de velocidad de la hélice evita la disminucién de su
rendimiento. La utilizacion del reductor, mejora las actuaciones de la hélice
principalmente por la limitacion impuesta la velocidad periférica de las palas.

5.3.1.3 Ciclo térmico del motor de cuatro tiempos

Los motores alternativos para aviacibn son maquinas ciclicas que tienen como
objetivo transformar energia térmica en energia mecanica para utilizarse en la
produccion de trabajo. En el caso de los motores alternativos utilizados en
aviacion en estos se presentan cuatro tiempos o fases de funcionamiento las
cuales son:

CUESTA Martin. Vuelo con motor alternativo. Componentes fundamentales del motor — Reductor
de velocidad de la hélice. Madrid: Paraninfo, 1998. p. 64
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1. Admision

2. Compresion

3. Combustion-expansion
4. Escape

Todas las fases se desarrollan en un mismo elemento fundamental en el motor el
cual esta constituido por un cilindro y un émbolo de movimiento alternativo
transmitido a un sistema de biela-manivela.

En el ciclo tedrico, las valvulas para admision de aire o0 gas, y para la expulsiéon de
los gases quemados se consideran que abren en los puntos muertos superior e
inferior, correspondientes a las posiciones mas elevada y mas baja,
respectivamente del embolo en el cilindro. También en el ciclo tedrico se supone
gue la mezcla se quema a volumen constante al final de la compresion.

El ciclo real difiere mucho del ciclo tedrico en tanto que la apertura y cierre de
valvulas no es instantdnea, sino que transcurre en un determinado tiempo, y la
combustién tampoco es instantanea.

El cruce de las valvulas es la suma de los angulos de avance a la apertura de
admision (AAA) y retardo al cierre de escape (RCE) en que se mantienen abiertas
a simultaneo las valvulas de admision y escape. El objeto del cruce de vélvulas es
producir un facil barrido de los gases residuales, mejorandose de esta forma el
llenado. El cruce esta especialmente indicado en motores con escape libre y con
valvulas grandes o de mucho levantamiento, y de gran velocidad de émbolo, como
ocurre con los motores de aviacion. El cruce de valvulas debe ser tanto mayor
cuanto lo sean las RPM de funcionamiento del motor.

A continuacion se describiran las fases que efectia el embolo en el cilindro para
convertir la anergia quimica en energia mecanica y la figura 04 muestra
graficamente estas fases.

- Fase de Admision: Durante esta fase entra al cilindro por medio de la valvula de
admision la carga de aire-combustible.

El émbolo parte del punto muerto superior (PMS) e inicia la carrera descendente.
Como resultado de la aspiracion que ejerce el embolo, en su desplazamiento
descendente, el cilindro se llena de una mezcla de aire y de combustible
preparada de manera conveniente para la combustion.

CUESTA Martin. Vuelo con motor alternativo. Ciclo térmico del motor de cuatro tiempos. Madrid:
Paraninfo, 1998. p. 82 - 83
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El tiempo de admisién termina teéricamente cuando el émbolo llega a su punto
mas bajo, punto muerto inferior (PMI). Decimos tedricamente, porque, en realidad,
las valvulas no se abren o cierran justo en los puntos muertos inferior o superior.

- Fase de Compresion: El embolo se desplaza desde el punto muerto inferior
(PMI) hasta el punto muerto superior (PMS). Las valvulas de admision y escape
del cilindro se encuentran cerradas en este punto , de manera que el movimiento
ascendente del émbolo produce que se comprima la cantidad de mezcla que se
haya en el cilindro la compresién se comporta de forma adiabaticamente es decir
gue no se aflade ni se quita calor. Poco antes de alcanzarse el final de la carrera
de compresion (entre los 20 ° y 30 ° del angulo del ciguefial se produce el
encendido de la mezcla por medio de una chispa eléctrica producida por la bujias.

- Fase Combustién-Expansion: Esta fase empieza cuando el émbolo llega al
punto muerto superior (PMS). Donde en la parte superior del cilindro se encuentra
la bujia, las cuales producen el salto de una o mas chispas que inflaman la mezcla
comprimida, debe resaltarse que en este punto las valvulas de admision y escape,
se encuentran cerradas. La expansion de los gases producida por la inflamacion
de la mezcla empuja el émbolo hacia punto muerto inferior (PMI).

- Fase Escape: Antes de alcanzar el émbolo el punto muerto inferior (PMI) en la
carrera de expansion se abre la valvula de escape produciendo la salida de los
gases al exterior. El embolo se desplaza hacia arriba y empuja los gases fuera del
cilindro. EI émbolo queda en disposicién para iniciar otro ciclo de trabajo.

- Carrera: Es la longitud de desplazamiento del embolo entre el punto muerto
superior (PMS) y el punto muerto inferior (PMI), o viceversa en las diferentes fases
del ciclo. La longitud de la carreara define la longitud del cilindro, en particular se
llaman cuadrados cuando su longitud y didmetro son aproximadamente iguales.
En los cilindros cuadrados se pierde menos calor, por ser mas rapido, pues los
gases estdn menos tiempo en contacto con las paredes y porque a igualdad de
volumen tienen menos superficie.

Conviene que la velocidad media del embolo no sea excesiva, faceta esta que se
obtiene con carreras cortas que permiten mayores RPM, resultando asi motores
mas potentes, disminuyendo asi la relacion peso/potencia, de gran importancia en
la aviacion, en donde la reduccién de peso es fundamental

CUESTA Martin. Vuelo con motor alternativo. Ciclo térmico del motor de cuatro tiempos — Carrera.
Madrid: Paraninfo, 1998. p. 82 - 83
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Aun cuando con cilindros alargados, por girar mas lentamente, el llenado se hace
mas homogéneo, aumentando el rendimiento volumétrico no es obstaculo el que
en aviacion se utilicen cilindros cortos, pues el llenado se hace atreves de grandes
valvulas, beneficiando la homogeneidad de la mezcla.

Figura 05. Muestra graficamente las fases que efectia el embolo en el
cilindro para convertir la anergia quimica en energia mecéanica.

Fase de Admision Fase de compresién

Fuente. CUESTA Martin. Vuelo con motor alternativo Edit. Paraninfo. Séptimo edicién. 1998, pag. 83

CUESTA Martin. Vuelo con motor alternativo. Combustion, ciclo, rendimiento, potencia — Carrera.
Madrid: Paraninfo, 1998. p. 82 — 83
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- Cilindrada: Se definen dos tipos de cilindrada: cilindrada unitaria y cilindrada
total. La cilindrada unitaria es el volumen desplazado por el movimiento del
eémbolo durante cada carrera, la cilindrada se expresa en litros o centimetros
cubicos y se deduce con las dimensiones de cilindro y de la carrera del émbolo.

Ecuacién 1. Ecuacion utilizada para calcular la cilindrada unitaria.

v T * d?
=2 (o)

Fuente: ONATE, Jorge. Conocimientos del avion. Motores Alternativos Madrid: Paraninfo, 2003. p. 151
Dénde:

V. Cilindrada unitaria

d. El didmetro interior del cilindro

c. La carrera del émbolo

Ecuacién 2. Ecuacion utilizada para calcular la cilindrada total: es el producto de
multiplicar la cilindrada unitaria por el niamero total de cilindros del motor.

v T * d?
T— 4

(¢ * Ngo)

Fuente: ONATE, Jorge. Conocimientos del avion. Motores Alternativos Madrid: Paraninfo, 2003. p. 151
Dénde:

Vr: Cilindrada total

d: El diametro interior del cilindro

c: La carrera del émbolo

N;.: Numero total de cilindros del motor

- Relacién de compresién: El volumen interno total del cilindro es la suma de la
cilindrada V, que determina el desplazamiento del émbolo, y el volumen de la
camara de combustién v, volumen que dispone el gas cuando el émbolo se
encuentra en el punto muerto superior (PMS).

ONATE, Jorge. Conocimientos del avion. Motores Alternativos — Cilindrada y Relacion de
compresién. Madrid: Paraninfo, 2003. p. 151
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Ecuacion 3. Ecuacion utilizada para calcular la relacion de compresion del motor.

V+v
O':

v

Fuente: ONATE, Jorge. Conocimientos del avién. Motores Alternativos Madrid: Paraninfo, 2003. p. 152

La relacion de compresion es uno de los factores mas caracteristicos del motor
pues, hasta cierto punto, determina la potencia que es capaz de suministrar.

- Ciclo ideal y real del motor

La marcha real del motor difiere de la marcha tedrica en varios aspectos. Para
empezar el estudio la figura 05, se muestra el ciclo ideal del motor de cuatro
tiempos en el diagrama presion-volumen. El ciclo ideal considera que el fluido
activo que evoluciona en el motor es aire y que cumple con la ley de los gases
perfectos. La fase de 0-1 es la aspiracion de la mezcla de aire-combustible por
medio del movimiento del embolo. La fase 1-2 es la compresiéon de la mezcla de
aire-combustible, la compresion se comporta de forma adiabaticamente es decir
gue no se afiade ni se quita calor. La fase 2-3 se realiza la combustién de la
mezcla de aire-combustible a volumen constante, sustituida en el ciclo ideal por la
introduccion de calor @1, de manera instantanea. La fase 3-4 es la expansion del
aire y la fase 4-les la fase de escape, representada en el ciclo ideal por la
sustraccion de la cantidad de calor @, , también de forma instantanea. Finalmente
la fase 1-0 es la carrera de escape del émbolo.

Con esta suerte de simplificaciones se puede comprender que el trabajo L que
produce el ciclo maximo. Como el trabajo util es equivalente a la diferencia entre el
calor suministrado y sustraido, el rendimiento térmico del ciclo ideal se puede
escribir asi.

Ecuacién 4.Ecuacion utilizada para calcular el rendimiento térmico del ciclo ideal.

00
Q

Fuente: ONATE, Jorge. Conocimientos del avion. Motores Alternativos Madrid: Paraninfo, 2003. p. 152

Obsérvese que incluso en condiciones ideales el rendimiento térmico del motor es
inferior a la unidad, una consecuencia del segundo principio de la termodinamica.

ONATE, Jorge. Conocimientos del avion. Motores Alternativos — Ciclo ideal y real del motor.
Madrid: Paraninfo, 2003. p. 152 — 155
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Ningan motor real, enuncia este principio, puede convertir en trabajo util todo el
calor que se introduce en su ciclo de funcionamiento.

Figura 06. Se muestra el ciclo te6rico del motor de cuatro tiempos en el
diagrama presion-volumen.

L Trabajo del ciclo
Q, Introduccion de calor

P Q. Evacuacion de calor

prasion
atmosf

Fuente. ONATE, Jorge. Motores alternativos. Conocimientos del avion Edit. Paraninfo. Quinta edicién. 2003, pag. 152

La marcha real del motor muestra diferencias notables con el ciclo te6rico
correspondiente, tanto en la forma del diagrama como en los valores de
temperatura y presion que alcanza el fluido activo.

La figura 07, presenta un perfil distinto en las curvas de expansion y de
compresion, en los trazos rectilineos de introduccion y sustraccion del calor, que
se sustituyen por trazos curvos. Ademas nétese el redondeamiento general de los
angulos agudos del diagrama tedrico. Las causas de tales diferencias se explican
de esta forma.

ONATE, Jorge. Conocimientos del avion. Motores Alternativos — Ciclo ideal y real del motor.
Madrid: Paraninfo, 2003. p. 152 — 155
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Figura 07. Se muestra el ciclo teérico del motor de cuatro tiempos en el
diagrama presion-volumen.

Ciclo tedrico

Ciclo real

Presiones

Perdidas de
calor

Abertura valvula
escape

‘ aspiracion

Volimenes |

Fuente. ONATE, Jorge. Motores alternativos. Conocimientos del avion Edit. Paraninfo. Quinta edicion. 2003, pag. 153

Perdidas de calor

En el ciclo tedrico son nulas, pero no asi en el ciclo real. Como el cilindro esta
refrigerado para mantener la temperatura de trabajo del motor dentro de los
limites, cierta parte del calor de combustion, que deberia ir a los gases, se
transmite a las paredes y a las aletas de refrigeracion.

ONATE, Jorge. Conocimientos del avion. Motores Alternativos — Ciclo ideal y real del motor.
Madrid: Paraninfo, 2003. p. 152 — 155
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Combustién no instantanea

En el ciclo tedrico ya hemos que la combustion se idealiza por una introduccion de
calor, ocurre a volumen constante y es instantanea, algo que no sucede en el ciclo
real. La combustion en el motor es un proceso fisico de cierta duracién. Si el
encendido tuviese lugar justamente en el punto muerto superior (PMS), la
combustion se mantendria mientras el émbolo desciende en plena carrera de
expansion. La presion media de los gases seria inferior y habria pérdida de trabajo
atil. Por ello es necesario anticipar el encendido de forma que la combustién tenga
lugar, en su mayor parte, cuando el piston se encuentra en la proximidad del
punto muerto superior (PMS). Esto produce un redondeamiento de la linea teérica
2-3 de introduccion del calor y, por tanto, pérdida de trabajo util representada por
el area A.

Por supuesto, esta perdida es de menor cuantia de la que se tendria sin adelantar
el encendido.

Solape de valvulas

En el ciclo teorico, la introduccion y sustraccion de calor eran procesos
instantaneos. En el ciclo real tienen lugar en un tiempo relativamente largo.

La organizacion practica de movimiento de las valvulas es la siguiente:

En el curso de la carrera de expansion, la valvula de escape se abre antes de que
el émbolo alcanza el PMI, permanece abierta durante todo el tiempo de escape, y
cierra después de que en émbolo ha pasado por el PMS, es decir cuando el
embolo inicia la carrera de admisién de la carga fresca. Se introduce de esta
forma una pérdida de trabajo Util respecto al ciclo ideal marcado con la letra B.

En el curso de la carrera de escape, la valvula de admision se abre antes de que
el émbolo alcance el PMS, permanece abierta durante todo el tiempo de
admision, y cierra después del PMI, es decir, cuando el émbolo ha iniciado la
compresion de la mezcla.

La mezcla aire-combustible se comprime en el interior del cilindro, hasta el valor
qgue determina la relacion de compresion del motor, con las valvulas de admision y
de escape cerradas.

Aproximadamente, unos 30° de giro de cigtiefial antes de que el émbolo alcance el
PMS, se inflama la mezcla por las chispas eléctricas que saltan en la bujia. Las
chispas se producen antes de que el embolo llegue al PMS, porque la combustion
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tarda un tiempo en producirse. Quiere decirse que la presion maxima en el interior
del cilindro, debida la combustion, se alcanza también con un cierto retraso
respecto al salto de las chispas en la bujia.

Si la chispa salta antes del instante correcto resulta que la presion maxima en el
cilindro se alcanza antes de que el émbolo llegue al PMS. Se pierde una buena
cantidad de potencia del motor. Igualmente, si la chispa salta demasiado tarde, el
émbolo se encuentra ya en fase de descenso, hacia el PMI, y también se pierde
potencia en el motor.

La presion maxima del gas debe producirse cuando el émbolo se encuentra en el
PMS. De esta forma, el aprovechamiento de la energia contenida en el
combustible es méximo.

El momento del encendido correcto de la mezcla es un factor importante de la
puesta a punto del motor. La combustion normal de la mezcla no es una explosion,
sino una propagacién de la llama de una zona de la mezcla inflamada a la
contigua sin guemar; por tanto el proceso requiere un cierto tiempo para
completarse. Esto explica el avance del encendido.

- Par motor
La biela ejerce una fuerza de giro sobre la manivela del ciglefal.

Se llama par motor el producto de las fuerzas Fque ejercen las bielas por el brazo
o distancia entre el punto de aplicacion de las fuerzas Yy el eje de giro del ciguefial.

El par motor se representa por la letra M. La fuerza F se aplica durante toda la
revolucion del ciguefial, de manera que el trabajo que realiza la fuerza Fes F.Z2nr.

Ahora bien, como F.r, es el par M, resulta que el trabajo es M.2n
- Balance térmico

La figura 08, muestra de forma grafica como se reparte la energia liberada por la
combustion de 50 litros de gasolina por hora, en un motor de aviacion tipico, de
pequefia cilindrada, funcionando en condiciones de maximo rendimiento. La
combustién de 50 litros por hora de gasolina desarrolla una potencia calorifica de
650 CV, aproximadamente.

ONATE, Jorge. Conocimientos del avién. Motores Alternativos — Par motor. Madrid: Paraninfo,
2003. p. 155
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Pues bien, de esta potencia solo unos 200 CV aparece como potencia mecanica
uatil en el eje de la hélice. La refrigeracion (desde luego, necesaria) del motor se
lleva casi un 20 por cien de la potencia calorifica total contenida en el combustible
(134 CV). El rozamiento entre las partes internas del motor un cinco por cien (33
CV), y finalmente, la mayor porcién de pérdidas se debe a los gases de escape
(300 CV) que son expulsados a la atmosfera, a alta temperatura. Nada mas inutil
gue dejar una masa caliente en la atmosfera, pero es consecuencia del ciclo de
trabajo de las maquinas térmicas.

Figura 08. Muestra el balance de las potencias utiles y perdidas en un motor
de aviacion de pequefia cilindrada.

Balance Térmico

B Refrigeracion
M Rozamiento Mecanico
1 Gases de escape

B Potencia util

Fuente. ONATE, Jorge. Motores alternativos. Conocimientos del avién Edit. Paraninfo. Quinta edicién. 2003, pag. 156

ONATE, Jorge. Conocimientos del avion. Motores Alternativos — Balance térmico. Madrid:
Paraninfo, 2003. p. 156
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5.3.1.4 Carburacion e inyeccion.
- Carburador

El objetivo del carburador es preparar la mezcla de aire-combustible mediante un
conjunto de procesos fisicos para la ignicién de esta misma en el interior de los
cilindros. Los carburadores son de utilizacibn comin en motores no muy potentes
debido a que son relativamente econdmicos y sencillos de fabricar. Los
carburadores se clasifican como carburador de flotador utilizado en las aeronaves
gue poseen motores de rendimiento bajo y el carburador de presién o también
conocidos como carburadores de inyeccion los cuales son utilizados en aeronaves
gue poseen motores de alto rendimiento.

A continuacién se describira el carburador de flotador y el carburador de presion.
Carburador de flotador

El carburador de flotador es el de uso mas comun en los motores de combustidn
interna sus principales componentes son:

a) Entrada de admision del aire.
b) Inyector principal

c) Camara de flotador

d) Flotador

e) Aguja del flotador

f) Valvula de tipo mariposa

g) Inyector de marcha de ralenti
h) Camara de mezcla

i) Filtre de combustible

j) Venturi

Al desplazarse hacia abajo el piston del cilindro, absorbe el aire atreves de la
entrada de admision del aire del carburador. La admision se estrecha en el sitio
del inyector principal, y por ello en esta zona aparece una reduccién de presion
cuando la velocidad de la corriente es elevada. Por efecto de la caida de presion
es absorbido combustible de la camara del flotador, que esta bajo presion
atmosférica, y el cual es mezclado en el inyector principal con la corriente de aire
que circula delante. EI combustible que fluye de continuo eleva el flotador, que a
Su vez mueve la aguja. Tan pronto como el nivel de combustible en la tobera
principal este justamente debajo de la abertura.

BRUTTING, Georg. Manual aeronautico para el piloto. Madrid: Paraninfo, 1985. p. 128 — 129
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La aguja del flotador ha alcanzado su sitio, interrumpe la llegada de mas
combustible e impide asi el desbordamiento del carburador.

Ahora con el nivel de combustible bajando, el flotador desciende con la aguja, que
abre de nuevo el paso y el proceso se inicia una vez mas. La valvula mariposa en
forma de disco girable sobre un eje esta lista por un lado. Por este lado
desemboca en la camara de mezcla la tobera de ralenti. Segun su posicion, la
vélvula mariposa proporciona una mayor 0 menor seccion transversal. Con la
abertura completa, el motor marcha a plena carga, y con la posicion cerrada, el
motor funciona al ralenti. En la pequefia seccién libre transversal existe una fuerte
baja de presion, que es suficiente para absorber el combustible de la camara del
flotador a través del inyector de ralenti. El inyector principal no tiene actividad
ahora. Funcién de los inyectores es dirigida por la baja presién dominante.

Carburador de presion

Este tipo de carburadores fue muy utilizado en las aeronaves con motores radiales
por lo que su uso hoy en dia es muy reducido.

Este tipo de carburador presenta tres ventajas en relacidon con el carburador
convencional

e Menor tendencia a la formacion de hielo

e Funcionamiento correcto a cualquier actitud de vuelo del avion (la cAmara
de combustible esta siempre llena de gasolina, no hay en este caso cuba
de nivel constante, sometida a los efectos gravitatorios o de posicion del
avion en el espacio).

e Pulverizacion fina del combustible, gracias a la inyeccidén a presion de la
gasolina. El carburador de presion o también conocido como de inyeccion
introduce la gasolina en el cilindro a una presion mayor que la
atmosférica. La alta presion de inyeccion de las gotas de gasolina
permite una divisibn muy fina de estas.

La inyeccion de la gasolina se realiza en una zona proxima a la entrada del
cilindro, una vez que la corriente de aire de admisién ha pasado por el Venturi y
por la valvula mariposa. Esta posicion fisica de la inyeccién permite que la mezcla
de aire-combustible no pase por las zonas donde hay cambios rapidos de
direccion. En estas zonas actla sobre la mezcla la fuerza centrifuga debida a los
cambios de direccion, situacion que favorece la proyeccion de la mezcla contra las
superficies metdlicas frias. Tampoco hay objetos metalicos intermedios, como la
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propia valvula de mariposa, de manera que, en conjunto, el riesgo de formacion de
hielo disminuye si se compara con el carburador de flotador.

Los carburadores de presion constan de cinco elementos fundamentales

e Cuerpo del carburador.

e Regulador de presién de combustible.

e Unida de control de combustible.

e Control automatico de mezcla.

e Bomba de aceleracién e inyector de descarga de combustible

- Sistema de inyeccion

En motores con sistema de inyeccion, la preparacion de la mezcla de aire-
combustible se produce en el alimentador o bien en la ante camara del
alimentador o en el tubo de admision; y en motores con inyeccion directa en el
cilindro.

El siguiente esquema corresponde a un sistema de inyeccion continental, la
inyeccion se efectia en el tubo de admisién delante de la valvula admision. El
dispositivo esta compuesto de las siguientes partes

e Bomba de combustible con valvula de retroceso y de sobre presion.

e Valvula tipo mariposa en la entrada de aire, que esta unida directamente
con la palanca de gas.

e Unidad reguladora, que ajusta el flujo de combustible de acuerdo con la
posicion de la valvula de mariposa.

e Medidor de presion del combustible.

e Valvula de presion del combustible con conexiones de distribuidor.

e Toberas de inyeccion.

Las ventajas de un sistema de inyeccion, en vez de un carburador, son:

e Mezcal homogénea del combustible

e Proteccion del sistema de combustible frente a la formacion de hielo.

e Mejor flujo de combustible.

e Una respuesta mas rapida del acelerador.

e Mejor distribucién de combustible.

e Consumo muy econdmico de combustible, especialmente en sistemas con
inyeccion directa.
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Las desventajas de un sistema de inyeccion, son;

o Dificultad para arrancar en un motor caliente.
e Los problemas asociados con el inicio de un motor que se cierra a causa de
la falta en el suministro de combustible.

Figura 09. Muestra se muestra un carburador de flotador.

Carburador de flotador

1- Adaptador al motor.

2- Valvula de “mariposa”.
3- Venturi.
4- Surtidor pulverizador.

5- Admision de aire.

SR 7, Z 000 NN , _

; ;mf ; ) . 6- Cubeta de nivel constante.

i M ’

[L:u' = | — 7- Mecanismo regulador de
: ‘ : aire.

8- Entrada de combustible.

9- Valvula antirretorno.

10-Flotador.

Fuente. CUESTA Martin. Vuelo con motor alternativo Edit. Paraninfo. Séptimo edicion. 1998, pag. 117

ONATE, Jorge. Conocimientos del avion. Motores Alternativos — Carburador de presion. Madrid:
Paraninfo, 2003. p. 163 — 164
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Figura 10. Muestra el esquema de un sistema de inyeccién continental.

Sistema de inyeccion continental.
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Fuente. ONATE, Jorge. Carburacion e inyeccién. Conocimientos del avion Edit. Paraninfo. Quinta edicion. 2003, pag. 182

ONATE, Jorge. Conocimientos del avion. Motores Alternativos — Carburador de presion. Madrid:
Paraninfo, 2003. p. 163 — 164
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5.3.1.5 Sistema de encendido

Como se ha mencionado anteriormente el objetivo del motor es la transformacion
de energia quimica representada en el combustible, en energia mecanica, la cual
es utiliza para impulsar la hélice de la aeronave atreves de un eje acoplado a esta
misma produciendo el desplazamiento de la aeronave atreves del aire. Esta
transformacion se logra mediante la combustién de la mezcla aire-combustible que
ocurre en el interior del cilindro, pero para producir esta combustién debe
realizarse una explosion violenta de esta mezcla. Esta explosion, se logra
mediante la proporcion de una chispa eléctrica necesaria para inflamar la mezcla
de aire-combustible en la camara de combustion de cada cilindro del motor.

El sistema encargado de proporcionar esta chispa es conocido como el sistema de
encendido, los cuales se clasifican:

e Sistema de encendido por medio de una bateria: Es el sistema de
encendido estandar en la industria de la automocion. El sistema tiene como
fuente de alimentacion la bateria o acumulador eléctrico del vehiculo.

e Sistema de encendido por medio del uso de magnetos: Es el sistema
de mayor uso en los motores de las aeronaves, debido a que no requiere
algun tipo de fuente de energia externa, como una bateria, un generador o
depender del sistema eléctrico de la aeronave. Esta ventaja le permite
seguir proveyendo las chispas necesarias para la ignicion de la mezcla en
el interior del cilindro.

Componentes del sistema de encendido en aeronaves

¢ Dos magnetos de encendido por motor.

e Debe tener dos bujias por cilindro.

e Debe tener dos circuitos generadores de energia eléctrica independientes,
cada uno con la capacidad de alimentar con corriente de alta tension la
bujia correspondiente.

e Un conmutador de encendido.

e Un dispositivo protector contra interferencias “Filtro”.

ONATE, Jorge. Conocimientos del avién. Encendido. Madrid: Paraninfo, 2003. p. 177 — 185
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En lafigura 11. Muestra el esquema del sistema de encendido doble como la
disposicion de salto de chispa en bujias de motor de cuatro cilindros

horizontales y opuestos.

e Se puede observar que
cada magneto alimenta con
corriente eléctrica de alta
tensibn a dos bujias
superiores y a dos bujias
inferiores.

e La magneto de la izquierda,
por ejemplo, dispara las
bujias superiores de los
cilindros niameros 2 y 4, y
las dos bujias inferiores de
los cilindros nameros 1y 3.

e La magneto derecha, por su
parte, dispara las bujias
superiores de los cilindros 1
y 3, y las inferiores de los
cilindros numeros 2 y 4.

Observaciones: Los numeros en la grafica indican el orden de los cilindros.

Fuente. ONATE, Jorge. Encendido. Conocimientos del avion Edit. Paraninfo. Quinta edicion. 2003, pag. 188

Operacién y funcionamiento del sistema de encendido

En el panel de instrumentos, hay un interruptor de encendido/starter accionado por

llave, el cual tiene cinco posiciones:

e OFF (Apagado).

juego de bujias.

juego de bujias.

R (Right=Derecha) en la cual solo una magneto suministra corriente a su

L (Left=lzquierda) lo mismo con la otra magneto y su juego de bujias.
BOTH (Ambos), ambas magnetos suministran corriente, cada una a su

START (Arranque) que acciona el starter que arranca el motor.

ONATE, Jorge. Conocimientos del avién. Encendido. Madrid: Paraninfo, 2003. p. 186 — 188
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Para generar electricidad las magnetos deben girar, asi que para poner en marcha
el motor el piloto acciona el arranque (llave en START), alimentado por la bateria,
con lo cual se hace girar al cigiefal y este a su vez las magnetos. Una vez
comienzan a girar, las magnetos producen corriente y hacen saltar en las bujias la
chispa que inflama la mezcla de aire y combustible en los cilindros. En el momento
en que el motor comienza a girar por sus propios medios (explosiones en los
cilindros), el piloto suelta la llave, la cual vuelve automaticamente a su posicion de
BOTH quedando desactivado el sistema de arranque. El motor sigue su ciclo de
trabajo, con el sistema de encendido alimentado por la corriente generada por las
magnetos gracias al giro del motor, asi que la bateria ya no juega ningun papel en
el funcionamiento del motor. Esta autonomia de las magnetos posibilita que en
vuelo el motor siga funcionando aun con el sistema eléctrico averiado o
desconectado por averia.

Para asegurar que el sistema dual de encendido funciona correctamente, se debe
comprobar este en la prueba de motores previa al despegue. El procedimiento
consiste en: ajustar la potencia al régimen indicado por el fabricante (entre 1700 y
2000 r.p.m. dependiendo del avién); entonces se mueve la llave de encendido
desde la posicion BOTH hasta la posicion L (Left) chequeando en el tacometro
gue la caida de r.p.m. no excede de las indicadas por el fabricante (normalmente
entre 75 y 100 r.p.m.); seguidamente se vuelve a la posicion BOTH vy se repite el
mismo procedimiento llevando la llave esta vez a la posicion R (Right) vy
comprobando en el tacOmetro la caida de r.p.m. La diferencia en la caida de r.p.m.
con la llave en L y con la llave en R tampoco debe superar las indicadas por el
fabricante (unas 50 r.p.m.). Antes de realizar este procedimiento conviene
asegurarse de que la temperatura y la presion del aceite tengan valores normales
(indicadores en verde).

Para apagar el motor de un automovil, basta con girar la llave de encendido y
extraerla, pero el peculiar sistema de encendido del motor de un avion hace esto
algo diferente. En primer lugar, se mueve la palanca de la mezcla de combustible
a la posicion de minima para interrumpir la alimentacion al motor; una vez que el
motor se para, es cuando se lleva la llave de encendido a la posicién OFF. De esta
manera se garantiza que no queda combustible en los cilindros, lo cual podria
hacer que el motor se pusiera en marcha si alguien mueve accidentalmente la
hélice con la llave de encendido puesta, aun cuando el interruptor eléctrico
principal (master) esté apagado.

ONATE, Jorge. Conocimientos del avion. Encendido. Madrid: Paraninfo, 2003. p. 188 — 192
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5.3.1.6 Sistema de lubricacién y refrigeracién en aeronaves con motor
alternativo

- Lubricacién en los motores alternativos

La lubricacidon en los motores alternativos tiene como objetivé reducir el desgaste
producido entre las piezas en contacto y con movimiento relativo, lo cual se
consigue por medio del sistema de lubricacion, el cual interpone una fina capa o
pelicula de lubricante entre las piezas, y ademas refrigerar mediante el propio
lubricante las partes del motor a las que no puede acceder el sistema de
refrigeracion.

El engrase depende de la cantidad de aceite suministrado, de la fijacion y el
mantenimiento de la pelicula de lubricante entre las superficies en contacto, de la
evacuacion del aceite y de la evacuacion del calor.

El caudal de lubricante que circula entre las piezas del motor es pequefio, la
elevacion de la temperatura producida por el rozamiento de las piezas en
contacto, con movimiento relativo y la combustion de la mezcla de aire-
combustible, puede llegar hacer tan significativa como peligrosa para la integridad
de las piezas y componentes del motor, si no se logra una evacuacion de la calor
producida en las diferentes zonas del motor. Para evitar que la temperatura del
lubricante alcance valores por encima de los limites permisibles, normalmente
120°C, lo que produciria una pérdida de las cualidades y propiedades del
lubricante. Para que esto no suceda el lubricante es refrigerado por medio de la
instalacion de un radiador, el cual es refrigerado por medio del aire que se toma
del exterior de la aeronave, el cual pasa atreves de dicho radiador y es expulsado
de nuevo hacia el exterior de la aeronave.

En los motores de aviacion, la diferencia de temperatura de salida y de entrada del
lubricante en el motor es entre 10 y 30 °C. La temperatura de entrada del
lubricante al motor es aproximadamente de 70 °C, y la temperatura de salida es de
100 °C.

El sistema de aceite para la lubricacién de un motor se encuentra dividido en dos
partes fundamentales: la parte interior al motor llamada zona de lubricacion
principal, y la parte exterior del motor, o circuito auxiliar de aceite, para:
almacenamiento, control de temperatura y recuperacion de aceite.

CUESTA Martin. Vuelo con motor alternativo. Lubricacion — Carrera. Madrid: Paraninfo, 1998. p.
227 — 228
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En los motores de aviacion, la presién del lubricante a entrada del motor esta
regulada normal mente a 5 kg/cm2. El caudal de aceite proporcionado por la
bomba es de aproximadamente 0,02 a 0.1 litros/cv/minuto y el consumo de aceite
normal a efectos de reemplazamiento, es de 1litro cada 500 cv, por hora de
funcionamiento.

Las valvulas de presion y recuperacion del aceite son normalmente del tipo de
engranajes; en los motores grandes normalmente existen ademas de la bomba de
presion Unica para todo el motor, dos bombas de recuperacion, una en el céarter
posterior y otra en el céarter delantero, con retorno comun a través de la valvula
termostatica del radiador.

La bomba de recuperacion del motor hace fluir el lubricante, a través de la valvula
reguladora situada junto al radiador. Esta valvula reguladora es realmente un
conjunto de tres valvulas:

e Una valvula de alivio de sobrepresion que impide el paso de lubricante a
través del radiador cuando la temperatura es baja y por lo tanto la presion
alta, retornando directamente el lubricante al depdsito.

e Una vélvula de derivacién, que hace pasar el lubricante solamente por la
envuelta exterior del radiador, cuando la temperatura alcanza un valor
medio que no exige el paso de todo el lubricante por el radiador.

e Una valvula que permite el paso de todo el lubricante por el radiador
cuando la temperatura es elevada, refrigerandose el lubricante antes de
pasar al deposito.

El flujo de aire a través del radiador de lubricante es regulado mediante una
persiana situada a la salida o a la entrada del radiador. La persiana se mueve
mediante un actuador controlado eléctricamente o bien manualmente por el piloto,
0 automéaticamente por un interruptor del tipo termostatico, instalado en la linea
de retorno de aceite al depdsito.

Para asegurar la fluidez del lubricante a bajas temperaturas, es menester
someterle a un precalentamiento en el sistema de alimentacion para que alcance
temperaturas superiores a 0 °C especialmente antes del arranque, pues en caso
contrario, podria resultar dafiado el motor.

CUESTA Martin. Vuelo con motor alternativo. Lubricacion — Carrera. Madrid: Paraninfo, 1998. p.
228 — 229
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En condiciones de extremo frio, es menester someter al aceite de lubricacion a
dilucion por alimentaciéon de combustible, para reducir la viscosidad del lubricante.
El sistema de diluccion del lubricante debe operarse a bajas revoluciones del
motor, actuando sobre una valvula solenoide controlada por un interruptor en el
puesto del piloto. Al actuar esta vélvula se observara una ligera caida en la presion
del combustible y un incremento de consumo en este mismo. El combustible fluye
a una valvula que puede actuarse en tierra para el drenaje y uniéndose aqui el
aceite procedente de la zona caliente del depésito, fluye junto con él a la bomba
de presion del motor.

Una separaciéon central en el depodsito de lubricante permite que solamente una
parte de este pueda ser sometido a dilucion, eliminandose de esta forma que la
dilucion se extienda a todo el aceite.

Si la temperatura del lubricante alcanza valores superiores aproximadamente a 50
°C, durante la operacion de dilucion, debe prepararse el motor y permitir que se
enfriara el aceite. También la presion del lubricante tiene un valor maximo
permisible, actuando la diluciéon y nunca debe ser menor a 1,5 kg/cmz. La dilucién
es necesaria con temperaturas por debajo de los 5 °C y es aconsejable que sea
acompafiada previamente de un calentamiento del motor en su zona de
accesorios, dependiendo el tiempo del calentamiento de las temperaturas de
descarga del calentador y de su capacidad.

En todo sistema de lubricacion, la operacion del filtrado del lubricante es de
principal importancia, en tanto que deba asegurarse la pureza del aceite exigida
para un buen engrase. A este efecto, en los circuitos de presion y recuperacion
existe al menos un filtro. Estos filtros tienen unos periodos limites de
comprobaciéon en cuanto a su estado y limpieza, para detectar la presencia de
particulas metélicas que indique fallo en alguna pieza del motor. Dado que el
indice de fallo mas peligroso es detectar en el filtro particulas de acero,
normalmente el filtro de recuperacion incorpora un tapdén magnético que puede
observarse sin necesidad de desmontar el filtro y comprobar si existen particulas
metdalicas entre los imanes del tapén. Esto permite inspecciones con gran
frecuencia sin la exigencia del desmontaje del filtro, cuya operacion queda
relevada a periodos de tiempo superior normalmente a 50 horas de
funcionamiento del motor. Los filtros estdn formados por diversas capas de
elementos metdlicos situados entre espaciadores que permiten el paso de aceite a
su través.

CUESTA Martin. Vuelo con motor alternativo. Lubricaciéon — Carrera. Madrid: Paraninfo, 1998. p.
229 -230
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Consumo de lubricante

Es normal que un motor nuevo o recientemente sometido a revisién general tenga
un consumo de lubricante mayor que el normal hasta que funcione 25 o 30 horas,
tras las cuales el consumo del lubricante debe estabilizarse a un nivel por debajo
del maximo establecido por el fabricante del motor. Después durante su vida de
servicio, si se observase un notable aumento del consumo de lubricante en un
intervalo de 25 horas o menos, es sefial de funcionamiento anormal que ha de
investigarse.

El filtro deberd ser cuidadosamente inspeccionado, y debera hacerse una
comprobacion de la relacion de compresion y observacion boroscopica de los
cilindros y cAmaras de combustion.

Filtro de lubricante

Bajo condiciones operativas normales, el aceite debe ser cambiado cada 50 horas
de funcionamiento del motor y el filtro también cada 50 horas, examinando con
detalle la posible evidencia de material acumulado en el filtro. Sin embargo cuando
se opera en condiciones atmosféricas de polvo o en climas frios, el cambio de
aceite y del filtro ha de hacerse a intervalos de tiempo menores, incluso cada 25
horas.

Andlisis espectrométrico del lubricante

Hay cinco tipos de contaminantes sélidos en los aceites de lubricacién: Carbon,
gomas, impurezas del aceite, arenas y particulas metalicas.

La contaminacién por particulas carbonosas aparecen por la combustion
incompleta, que puede surgir por operar a muy altas RPM, alta presion de
admision y altas temperaturas.

Las gomas se forman cuando un motor se opera poco, cuando la mezcla aire-
combustible no es la correcta y por defectos de los segmentos.

Las impurezas del aceite precipitan principalmente a elevadas temperaturas.

La arena es uno de los contaminantes mas corrientes en los aceites lubricantes
para aviacion, y contra ella la Unica proteccion es poner el filtro de admision en la
posicion de “filtrado” cuando se vuela en atmosfera polvorienta.

CUESTA Martin. Vuelo con motor alternativo. Lubricacion — Carrera. Madrid: Paraninfo, 1998. p.
230-231
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La contaminacion mas critica es la de particulas metalicas cuyo indice de
contaminacion se determina por medio del analisis espectrométrico. Mediante
este analisis puede determinarse el nUmero de particulas metalicas por millon de
partes de aceite, detectadas mediante las diferentes longitudes de onda emitidas
por las particulas metalicas sometidas a la vaporizacién de la muestra.

- Sistema de refrigeracidon en aeronaves con motor alternativo

El sistema de refrigeracion tiene como objetivo principal disminuir la temperatura y
extraer el calor residual generado en el motor por la combustion de la mezcla de
aire-combustible, este calor se transfiere a la atmosfera.

En los motores alternativos para aviacion se emplean tres métodos diferentes para
la refrigeracién de estos mismos los cuales son:

e Refrigeracion por liquido.
e Refrigeracion por Aire
e Refrigeracion mixta (liquido y aire).

Refrigeracion por liquido: la refrigeracion por liquido es uno de los métodos de
refrigeracion mas utilizados en aviacién, En un principio fue muy comdn en las
primeras aeronaves, pero con la construccién de aeronaves que incluian mejores
disefios aerodinamicos y motores de alto rendimiento permitieron que las
aeronaves volaran a mayores altitudes, lo que produjo varios inconvenientes con
este método de refrigeracion ya que el liquido mas utilizado en ese momento era
el agua por ser barata.

Las desventajas de la refrigeracion liquida con agua son:

e Mayor incremento en el peso del motor.

e Mayor mantenimiento que a su vez producian altos costos en los
programas de mantenimiento.

e No se tenia conocimiento que el agua hierve a menor temperatura
conforme disminuye la presion y que esta se congela a mayor altitud sobre
el nivel del mar debido a que la temperatura disminuye aproximadamente
1°C cada 150 m.

e Si presentaban fugas de agua que producian dafios estructurales en los
pistones, camisas y culata.

AGUDELO Jhonny. Sistema de refrigeracion en aeronaves con motor alternativo. Bogota. 2014
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Con el surgimiento de la segunda guerra mundial el fabricante de motores Allison
Engine Company logro una innovacién exitosa en la refrigeracion liquida al utilizar
una mezcla de etileno y glicol en su motor Allison V-12, con los cuales se
motorizaban los Lockheed P-38 Lightning. Cuando la segunda guerra mundial
estaba finalizando la empresa Messerschmitt AG, fabrico el primer avion de
combate de reaccidén del mundo en estado operacional el Messerschmitt Me 262.
Pero al finalizar la guerra y con la desaparicion del régimen nazi varias de estas
aeronaves fueron capturadas por la Unién de Republicas Socialistas Soviéticas y
por Estados Unidos quienes realizaron sus propias investigaciones y fabricaron en
serie diferentes tipos de motores a reaccion los cuales utilizan la refrigeracion por
aire desplazando la refrigeracion por liquido a una determinadas categorias de
aeronaves.

En la actualidad la refrigeracion liquida es utilizada en la industria automovilistica y
en las aeronaves con motores de poca potencia como en ultraligeros, ultralivianos
y un poco en aviacion general y deportiva. Para estos casos se hace circular el
liquido refrigerante conocidos como aceites refrigerantes o lubricantes mediante
bombas que impulsan estos liquidos por canales internos del motor, los cuales
son enfriados en un radiador que a su vez es refrigerado por medio del aire en
marcha tomado del exterior por aperturas o tomas de aire.

Refrigeracion por aire: la refrigeracion por aire es el método mas utilizado en
aviacion. Se usa en aeronaves con motores radiales y en motores de cilindros
horizontalmente opuestos. Existen dos métodos de refrigeracion por aire
conocidos como refrigeracion por circulacion forzada y refrigeracion por corriente
libre, cada uno se explicara a continuacion.

1. Refrigeracion por circulaciéon forzada:

Estos motores son refrigerados con el aire del propio ambiente donde se
encuentran, el cual se hace que fluya por el compartimiento del motor a través de
unas aberturas ubicadas en la parte frontal de la cubierta del motor. Los cilindros
estan provistos de aletas para evacuar el calor producido por la quema del
combustible en su interior, estas aletas para refrigeracion son de aleacion ligera a
base de aluminio en la zona de la culata para favorecer la rapida evacuacion de
calor por su elevada conductividad térmica. Las aletas ubicadas en la zona del
cilindro son normalmente de acero.

AGUDELO Jhonny. Sistema de refrigeracién en aeronaves con motor alternativo. Bogota. 2014
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Los cilindros estdn sometidos a la accion de la corriente de aire, la cual es
canalizada en el interior de compartimiento de motor por medio de tabiques
desviadores, deflectoras conocidas en los paises de habla inglesa como Baffles y
juntas de sellado, creando zonas de altas y bajas presiones produciendo un flujo
transversal de aire para refrigerar las zonas mas calientes de los cilindros. La
expulsion de este aire caliente se lleva a cabo a través de una o0 mas aberturas en
la, parte inferior de la popa del motor.

2. Refrigeracién por corriente libre

Este método de refrigeracion es utilizado en aeronaves con motores radiales o
conocidos también como motores en estrella por la posicion de sus cilindros, en
aeronaves ultraligeras y en aeromodelos con motores de combustion interna ya
gue los cilindros se encuentran expuestos al flujo de aire del propio ambiente
donde se encuentran, es decir al viento, el cual pasa atreves de los cilindros y del
motor, sin ningln mecanismo de control que direccione o tenga control alguno
sobre este flujo de aire utilizado para la refrigeracion en estas aeronaves.

En este método de refrigeracion no se necesita de ningun sistema, aberturas o
persianas para la expulsion del flujo del aire sus principales desventajas son:

e Cuando este método se empezo a utilizar en aeronaves en las cuales el
motor se encuentra ubicado dentro de un carenaje, el aire que entraba al
interior de este aumentaba la resistencia aerodinamica total del avion.

e El aire seguia el camino mas facil y creaba un flujo de retroceso de aire
mas caliente hacia la zona de entrada del motor, lo cual disminuia la
eficiencia en la refrigeracién del motor y sus cilindros.

Refrigeracion mixta (liquido y aire).

Es el método de refrigeracion mixto mas utilizado en la actualidad como su
nombre lo dice en él se emplea la refrigeracion con circulacion de aire forzado
para la refrigeracion de los cilindros del motor y la refrigeracién por liquido en la
cual se utiliza un radiador o intercambiador de calor, el cual es enfriado por medio
de un flujo de aire para refrigerar el aceite lubricante que se encarga de extraer la
calor del motor mediante conductos internos en este mismo, como también la
aplicacién de una capa para proteger y reducir el desgaste producido entre las
piezas en contacto y con movimiento relativo.

AGUDELO Jhonny. Sistema de refrigeraciéon en aeronaves con motor alternativo. Bogota. 2014
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En la figura 12. Muestra los dos métodos de refrigeracion con aire utilizados
en aviacién: Refrigeracion por corriente libre y de Refrigeracion por
circulacion forzada.
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Observaciones: La imagen de la izquierda corresponde al método de
refrigeracion por corriente libre y la imagen de la derecha corresponde al método
de refrigeracion por circulacion forzada. En esta Gltima imagen se puede observar
la formacion de zonas de diferente presion estatica en el carenado de un motor
de cilindros horizontales y opuestos.

Fuente. ONATE, Jorge. Refrigeracién del Motor Alternativo. Conocimientos del avién Edit. Paraninfo. Quinta edicion. 2003,
pag. 212

5.3.1.7 El radiador y su importancia en el sistema de refrigeracion.

Como uno de los objetivos de este proyecto de grado es dar solucion a la
anotacion repetitiva de un incremento de la alta temperatura del aceite del motor
durante las diferentes fases del vuelo de la aeronave y al mejoramiento del
sistema de refrigeracion de esta misma. Se identific6 que uno de los principales
inconvenientes del sistema de refrigeracion, es la posicion del radiador en las
primeras aeronaves, ya que el radiador se encontraba ubicado detras del motor de
la aeronave, a la misma atura de los cilindros del motor, lo cual no permitia un
buen proceso de refrigeracion de este mismo, el cual se explicara mas adelante en
la parte de resultados y conclusiones de presente trabajo de grado.

Para que el lector pueda comprender esta problematica es necesario dar una
breve explicacion tedrica del radiador y su importancia en los sistemas de
refrigeracion de los motores de combustion interna.
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El radiador es un intercambiador de calor de liquido - aire, el cual tiene como
funcion refrigerar el aceite lubricante o el liquido refrigerante que se encarga de
extraer el calor del motor mediante conductos internos en este mismo, el radiador
esta compuesto por tres partes fundamentales un panal y dos depdésitos. El panal
cuyo interior puede estar formado por una sola fila de tubos planos o por dos o
mas filas de tubos, los cuales estan separados por unas laminas o por una serie
de aletas, las cuales pueden ser de forma ondulada o planas en este caso, los
tubos pueden ser redondos. Estas aletas tienen como mision aumentar la
superficie de contacto con el aire, el aceite lubricante o el liquido refrigerante que
circula por los tubos cede su calor a través de las aletas. Estas laminas o aletas
se enfrian a su vez mediante la corriente de aire que se forma durante la marcha o
bien mediante el empleo de un ventilador.

En la figura 13. Muestra los dos tipos de aletas utilizadas en los paneles de
los radiadores para aumentar la superficie de contacto con el aire.

e

%

Observaciones: La imagen de la izquierda corresponde al panel de un radiador
de una sola fila de tubos con aletas corrugadas y la imagen de la derecha al
Panel de un radiador de dos o mas filas de tubos con aletas Planas.

Fuente. Comision Venezolana de normas industriales (COVENIN). Radiadores para vehiculos automotores. Fecha de
Edicion abril 14 de 1993, pag. 12

Comision Venezolana de normas industriales (COVENIN). Radiadores para vehiculos automotores.
Fecha de Edicién abril 14 de 1993, pag. 12
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Los tubos y las aletas de los radiadores suelen fabricarse en latén o cobre, los
cuales tiene una buena resistencia a la corrosion, alta conductividad térmica, facil
fabricacion, y facil reparacion mediante soldadura. Para la industria de la aviacion
donde se utilizan Motores de cilindros horizontales y opuestos o motores radiales.
Los tubos, aletas y los depdsitos del radiador suelen fabricarse en aluminio por ser
un material con buena conductividad térmica, contribuye con la disminucién del
peso del radiador y permite un laminado mas fino.

Las otras dos partes fundamentales del radiador son los depdésitos - el de entrada
y el de salida — en los cuales se encuentran ubicados la toma de entrada y salida
del liguido refrigerante, como también la boca de llenado. Los depdsitos estan
unidos mediante el panal, si los tubos del panal van dispuestos verticalmente, los
depdsitos se encuentran ubicados uno arriba y el otro debajo y si los tubos estan
dispuestos horizontalmente, los depdsitos se encuentran ubicados uno a cada
lado.

Los primeros depoésitos se fabricaban en chapa de laton, actualmente en la
industria automovilistica se fabrican en plastico y van engarzados con
interposicién de una junta y una placa de ensamblado al panel. En la industria de
la aviacion los depodsitos se fabrican en aluminio y se encuentran unidos al panel
mediante una soldadura de estafio.

En lafigura 14. Se puede observar un radiador transversal y uno vertical.

) Simbologia:
\’é‘( - Si la direccion de la
S2 flecha entra hacia una
s 4 toma del radiador es por
Y5 alli por donde entra el
< i refr
( 2&/;/;7//////,;;//& Ilqu@o refrlgerar_]t,e.
rf‘f’f,"///////ff’//?/ - Si la direccion de la
ﬁ\\;?:/éj////// flecha es saliendo de una
- é//ﬁ// toma, esta corresponde a
a7 la toma de salida del
N ) liquido refrigerante

Observaciones: La figura a) corresponde a un radiador transversal y figura b)
corresponde a un radiador vertical.

Fuente. PARERA, Albert Marti. Elementos de ventilacién y calefaccion. Sistemas de seguridad y confort en vehiculos
automoviles Edit. Boixareu. Primera edicion afio 2000, pag. 57
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Los radiadores se pueden clasificar, segun la direccion del flujo del liquido en su
interior y pueden ser de flujo vertical o de flujo transversal.

Cuando el flujo del radiador, sigue el sentido de la aceleracion de la gravedad, y
se desplaza desde el depdésito superior, 0 de entrada, hasta el depdsito inferior, 0
de salida, se le conoce a este tipo de radiador como de flujo vertical.

En los radiadores de flujo transversal el liquido circula en direcciones horizontales
y los depdsitos se encuentran ubicados a la derecha e izquierda del panal.

- Clasificaciéon de los radiadores segun su estructurainterna
Radiadores tubulares

En los radiadores, el calor se transmite desde el liquido refrigerante a los tubos
del radiador por conduccién y desde los tubos por medio de las aletas soldadas a
ellos al aire atmosférico por radiacion y conveccion. Los radiadores tubulares
aprovechan al maximo estas tres formas de transferencia de calor, como también
el disefio de las aristas de las aletas unidas a los tubos de este tipo de radiadores.
Por estas razones estan formados por un determinado niamero de tubos que se
unen a los depositos. Estos tubos van unidos a una serie de chapas o aletas que
se ajustan a la forma del tubo por un agujero central y una vez soldadas a los
tubos ofrecen una gran superficie de contacto para que el aire tome el calor.

En la figura 15. Se puede observar la disposicion de los tubos y las aletas en
un radiador tubular.

Fuente. PARERA, Albert Marti. Elementos de ventilacién y calefaccién. Sistemas de seguridad y confort en vehiculos
automoviles Edit. Boixareu. Primera edicién afio 2000, pag. 58
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Radiadores de panal o de nido de abeja

En este tipo de radiadores los tubos tienen forma hexagonal y estan encapsulados
en una estructura rectangular uniendo los depdsitos. En el interior de los tubos
circula aire que enfria el liquido refrigerante que circula por la estructura
rectangular. Es importante resaltar que los tubos hexagonales se encuentran
soldados a las paredes de la estructura rectangular dandole al radiador una forma
de panal de abejas. Este tipo de radiador tiene dos desventajas importantes
primero su construcciéon es mas compleja y su forma robusta no permite una
eficaz eliminacién del calor por radiacion.

En la figura 16. Se puede observar la disposicién de los tubos hexagonales
en un radiador de panal o de nido de abeja.

Fuente. PARERA, Albert Marti. Elementos de ventilacién y calefaccion. Sistemas de seguridad y confort en vehiculos
automoviles Edit. Boixareu. Primera edicion afio 2000, pag. 58

Radiadores de laminas de agua

En este tipo de radiador el agua o el liquido refrigerante circula por tubos planos
dispuestos verticalmente, los cuales en la mayoria de los casos no son rectos, Si
no tienen forma de lineas en zigzag o Lineas quebradas, creando espacios con
forma de rombos o con forma hexagonales por donde se introducen tubos con
estas mismas formas por los cuales circula el aire que se forma durante la marcha
del vehiculo o bien mediante el empleo de un ventilador. Este tipo de radiador
tiene varias desventajas las cuales son:

e Su construccion es mas compleja

e Son mas pesados que los radiadores tubulares y de panal

e En caso de una averia o rotura su mantenimiento es mas complejo
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En lafigura 17. Se puede observar un radiador de laminas de agua

T 4440
— e -

Fuente. Imagen. Disponible en la pagina web: http://www.definicionabc.com/wp-
content/uploads/tipos-de-radiador.jpg

5.3.1.8 Intercambiadores de calor y su importancia en el disefio de
radiadores

Los intercambiadores de calor son aparatos para transferir calor desde una
corriente fluida caliente a una corriente fluida fria, evitando que se mezclen entre
si. En la actualidad los intercambiadores de calor tienen una gran cantidad de
aplicaciones como en sistemas domésticos de calefaccion, acondicionamiento del
aire en espacios cerrados como edificios o vehiculos, radiadores en maquinas de
combustién interna, calderas, condensadores, y precalentadores o enfriamiento de
fluidos.

El funcionamiento de los intercambiadores de calor esta relacionado con los tres
mecanismos de transferencia de calor conduccion, conveccion, radiacion. Por
ejemplo, en el radiador de un automdvil el calor se transmite desde el agua o el
liquido refrigerante a los tubos del radiador por conduccién y desde los tubos por
medio de las aletas soldadas a ellos hacia el aire que fluye a través de ellas por
radiacion y conveccion.

PARERA, Albert Marti. Elementos de ventilacién y calefaccion. Sistemas de seguridad y confort en
vehiculos automoviles Edit. Boixareu. 2000, pag. 57
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- Clasificacion de los intercambiadores de calor

Los intercambiadores de calor se suelen clasificar de acuerdo con el arreglo del
flujo, la utilidad y el tipo de construccion.

Intercambiadores de calor segun el arreglo del flujo.

Intercambiadores de calor de flujo paralelo: En este tipo de arreglo, los
fluidos caliente y frio entran en el intercambiador de calor por el mismo
extremo, fluyen en la misma direccién y salen por la misma direccion.
Intercambiadores de calor de flujo cruzado: En los intercambiadores de
calor de flujo cruzado uno de los fluidos fluye de manera perpendicular al
otro fluido, Es decir, uno de los dos fluidos pasa a través de tubos mientras
que el otro pasa alrededor de dichos tubos formando un angulo de 90°, la
disposicion de flujo cruzado proporciona una mejor separacion en
comparacion con la disposicion en paralelo.

Intercambiadores de calor de contraflujo: En este tipo de arreglo, los
fluidos caliente y frio entran al intercambiador de calor por extremos
opuestos, fluyen en direcciones o puestas, y salen por extremos opuestos.

Intercambiadores de calor segun su utilidad.

Intercambiador de calor entalpico: Se emplean para recuperar la energia
de los gases de escape de una turbina a gas, de un motor de combustion
interna o de los humos de una caldera.

Intercambiador de calor precalentadores de agua y aire: como su
nombre lo indica, se utilizan para precalentar el agua o el aire de una
caldera, generador de vapor o, incluso, precalentadores de aire en sistemas
de renovacion de aire.

Intercambiadores de calor segun su tipo de construccion.

Intercambiadores de tubo concéntrico: Estan formados por dos tubos
concéntricos. Uno de los fluidos pasa por el tubo interior y el otro por el
espacio anular que queda libre entre ambos, el sentido de desplazamiento
de los fluidos puede ser de flujo paralelo o a contracorriente. Sobre todo en
este tipo de intercambiadores, es muy importante tener en cuenta que el
disefio de los tubos permita el maximo contraste térmico entre los tubos,
mediante turbuladores o la forma de los tubos.

PARERA, Albert Marti. Elementos de ventilacion y calefaccion. Sistemas de seguridad y confort en
vehiculos automoviles Edit. Boixareu. 2000, pag. 57 - 58
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e Intercambiadores de carcasa y tubo: Estan constituidos por una carcasa,
generalmente de forma cilindrica, que tiene en su interior un sistema de
tubos conectados de forma tal que el fluido que pasa por los tubos haga un
solo recorrido a lo largo de la carcasa (de un paso) o dos recorridos ( de
dos pasos), etc. El otro fluido circula por el espacio comprendido entre los
tubos y la carcasa. Este también puede hacerlo en un paso o en mas de
uno.

e Intercambiadores de placas: Estdn formados por placas paralelas
dispuestas de tal modo que uno de los fluidos pasa por los canales impares
y el otro por los canales pares.

En lafigura 18. Se puede observar dos tipos de intercambiadores de calor de
flujo cruzado y un intercambiador de calor de tubos y coraza.

—

Flujo cruzado  FEH
T=fl )

Fiujo cruzado
T~/

Flujo Flujo del
del tubo ) tubo
b

Observaciones: la figura a) corresponde un intercambiador de calor de
flujo cruzado con aletas y sus fluidos no se encuentran mezclados vy la
figura b) corresponde un intercambiador de calor de flujo cruzado sin
aletas, con un fluido mezclado y el otro sin mezclar.

Salida de  Entraga de
los ubos la coraza

Deflectores

Salida de  Entrada ae
la coraza Os ubos

Observacion: Intercambiador de tubos y coraza con un paso por la coraza
y un paso por los tubos (modo de operacion de contra flujo cruzado).

Fuente. INCROPERA. Frank P y DE WITT. David P. intercambiadores de color. Fundamentos de transferencia de calor Edit.
Pearson Educacién. Cuarta edicién afio 1999, pag. 583
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5.3.1.9 Hélice
- Objetivé y accion principal de la hélice

El objetivo principal de la hélice es transformar el momento de giro en una fuerza
dirigida hacia adelante denominada “traccion”.

Si se observa la seccién transversal de la blade de la hélice, se halla una forma
similar a la del ala. Por efecto de este perfil aparecen durante el movimiento,
determinadas fuerzas aerodinamicas

Si se hace circular una corriente de aire alrededor del perfil, se forma la
sustentacion “L” verticalmente a la direccion de la corriente, y la resistencia “D” en
la direccion de la corriente del aire. De estas fuerzas sale la resultante “R”. Pero
nosotros nos interesamos en la magnitud de la fuerza que actua en direccion de
vuelo, y seguimos descomponiendo la resultante “R”. Obtenemos en la traccién “T”
una fuerza que es responsable por su magnitud del avance o de la velocidad del
avion. Obtenemos también una segunda fuerza “Q”, vertical a “T”. La fuerza “Q”
esta situada en el plano de giro y actia como sobre carga del motor, es decir,
opuesta al momento de giro.

Los dos angulos sefialados son a = angulo de ataque (entre cuerda del perfil y
corriente de aire) asi como ¢ = angulo de incidencia (entre cuerda del perfil y
plano de giro).

BRUTTING, Georg. Manual aeronautico para el piloto - Hélice. Madrid: Paraninfo, 1985. p. 131
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En la figura 19. Se muestran las fuerzas aerodindmicas que aparecen durante
el vuelo, los dngulos de ataque e incidencia de la hélice.

R = Fuerza resultante Q = Fuerzade giro
L = Sustentacion ¢ = Angulo de situacion
o = Angulo de ataque T = Fuerza de traccidon
D = Resistencia i
et
e \a O

Plano de giro

Fuente. GEORG, Brutting. La construcciéon del avion. Manual aerondutico para el piloto Edit. Paraninfo. Primera edicion
1985, pag. 132

BRUTTING, Georg. Manual aeronautico para el piloto - Hélice. Madrid: Paraninfo, 1985. p. 131 -
132
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Observacion: Los procesos aerodinamicos representados se basan en que la

corriente de aire no fluye mas rapidamente que la velocidad del sonido. Se logra
esto mediante mecanismos bajos entre el motor y la hélice.

- Torsién

En la figura 20. Muestra la necesidad de torsionar la pala de la hélice. Para
este fin existen cuatro cortes del 1 al 4 a través de la pala.

4 3 2 1
! | l '

Fuente. GEORG, Brutting. La construccion del avién. Manual aeronautico para el piloto Edit. Paraninfo. Primera edicién.
1985, pag. 132
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Las distancias de los cortes individuales hasta el eje de giro deben ser ¢, y ¢,.

La velocidad de avance esta sefialada V. La magnitud de la velocidad debe estar
representada por la longitud de las flechas. La velocidad de avance es igual para
todas las secciones transversales. Por el contrario, la velocidad tangencial de Vu,
a Vu, resulta mayor hacia el extremo, tal como se muestra la figura. Si se suman
los vectores de V'y Vu, se obtiene con esta linea la magnitud de la velocidad
verdadera, pero también la direccién de la corriente de aire que incide sobre la
pala en la correspondiente seccidn transversal. La direccién de la corriente resulta
por ello mas rasa hacia el extremo de la blade. Por lo tanto, se tiene que reducir el
angulo de la blade hacia el extremo a si se quiere que cada seccion trasversal
este situada correctamente, es decir con el mismo angulo de ataque con relacion a
la corriente de aire.

- Paso, resbalamiento, grado de eficacia

Si se enrosca un tornillo para madera, se mueve en relaciéon al declive de su rosca
en una determinada medida hacia el interior de la madera. Esta medida se llama
paso. Puesto que la madera es un “medio denso” el tornillo llega también de hecho
al lugar que le fue prescrito por la rosca. El resbalamiento es igual a cero. Dado
que la hélice gira en un “medio mucho mas tenue”, las cosas se presentan de otra
manera: Trasladando sobre la madera el movimiento de la hélice, la hélice se
moveria con una revolucion hacia adelante recorriendo el camino H. Puesto que
para la hélice ello solo es posible tedricamente, se designa H como paso tedrico o
también geométrico. EI movimiento de la hélice en el aire facilita solo el avance Hy,
es decir, el verdadero paso. El resbalamiento se obtiene de la diferencia entre el
paso verdadero y el tedrico, dividida por el paso teorico

El grado de eficacia de una hélice se obtiene - esta situado entre el 70 y 80% -,
dividiendo el paso verdadero por el paso tedrico. Si se relaciona el camino del
paso verdadero con el tiempo, se obtiene la velocidad de avance o también la
velocidad de vuelo. Cuando el avion se halle en tierra y la hélice gire, se
considerara en H; y en V, que el aire que se encuentra delante de la hélice es
movido hacia atras.

BRUTTING, Georg. Manual aerondutico para el piloto - Hélice. Madrid: Paraninfo, 1985. p. 132 -
133
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Figura 21. Grado de eficiencia de la Hélice

= Angulo de ataque

V =Velocidad de avance en vuelo
H = Paso tedrico

H, = Paso verdadero

H-H
Resbalamiento = —_—’-

Hy

Grado de eficacia M = 7

100 (%)

Velocidad tangencial

Fuente. GEORG, Brutting. La construcciéon del avion. Manual aerondutico para el piloto Edit. Paraninfo. Primera edicion.

1985, pag. 133

- Rendimiento de la hélice

Fuerzas de traccion provocadas por la accidon centrifuga. Fuerzas de curvatura,
provocadas por el empuje, que intenta doblar la blade hacia adelante. Fuerzas
giro, provocadas principalmente por el “momento de inercia”. Esfuerzo continuo de
la hélice, provocado por vibracion a causa de las irregularidades en la corriente

aerodinamica o por impulsos del motor.

critico.

- Tipos de Hélice

Hay que evitar el nimero de revoluciones

e Las hélices fijas: de una pieza de metal o madera, utilizandose: nogal,
fresno, caoba, y haya, todas ellas de excelente pureza. No son graduables
y estan pensadas para motores de pequefia potencia. Una especial
realizacion representa la hélice de freno, que sirve para el frenado de

motores en el banco de pruebas.

BRUTTING, Georg. Manual aeronautico para el piloto - Hélice. Madrid: Paraninfo, 1985. p. 132 -

133
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e Las hélices de paso variable: solo permiten la regulacion de la blade en
tierra. El angulo graduado es el elegido para el vuelo de crucero. En los
demas estados de vuelo no se logra la plena rentabilidad. Esto mismo es
valido también para las hélices fijas. Las hélices de paso variable permiten
la regulacion de la blade estando el motor en funcionamiento. La regulacion
puede efectuarse hidraulica, eléctrica 0 mecanicamente.

e Las hélices de paso autorregulable: mantienen la forma constante y
automaticamente el nimero elegido de revoluciones, adicionalmente a la
regulacion de la pala estando el motor en marcha.

- La hélice de paso autorregulable permite:

1. Regulacién de la blade en vuelo y mantenimiento automatico del nimero
normal de revoluciones, asi como del maximo numero de revoluciones
admisible en la salida y, por ello, el trayecto mas corto de salida.

2. El trabajo de las blades de hélice bajo el angulo del paso con el grado
optimo de eficacia. El angulo del paso ha de corresponder a las
condiciones de carga parcial del motor, asi como a la decreciente
densidad del aire a mayor altura y a las diferentes velocidades del vuelo.

3. Colocar en posicion de bandera la hélice de un motor averiado, para
disminuir la resistencia del aire.

4. Mediante la posicion de freno de la hélice, utilizar la potencia del motor
para la reduccion del trayecto del rodaje final.

- La posicion en bandera

Cuando existe una averia en el motor, el viento debido a la velocidad impulsa a la
hélice y ocasiona una elevada resistencia del aire y con ello la perdida de
velocidad del avién. Por esto, y para evitar vibraciones en caso de averias graves
en el motor, la hélice es colocada en el paso que tiene la minima resistencia del
aire, y se para el motor. Este paso corresponde aproximadamente a un angulo de
90° y recibe el nombre de posicion en bandera.

- Posicién en reversa

Las blades son llevadas al paso negativo. Con ello se invierte la accion de la
hélice. La fuerza es dirigida hacia atras, para acortar el trayecto del rodaje final del
avion tras el aterrizaje. Asi se protegen los frenos y los nheumaticos.

BRUTTING, Georg. Manual aeronautico para el piloto - Hélice. Madrid: Paraninfo, 1985. p. 133 —
134
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- Sistemas de proteccién contra hielo en las hélices

Al mismo tiempo también son dispositivos para la eliminacion del hielo. Se debe
mencionar unas vez mas que las hélices cumplen sus fines porque tienen un perfil
con una determinada forma. Esta forma del perfil no debe ser alterada por la
formacion del hielo.

Podemos distinguir dos tipos de sistemas de proteccion contra hielo:

e Sistema de antihielo por fluido: de un depoésito adecuado se transporta
alcohol hacia la hélice, mediantes bombas accionadas eléctricamente. La
cantidad puede ser regulada. EI alcohol llega por un segmento de
distribucion hasta los borde de ataque de las blades, desprende el hielo alli
depositado he impide la nueva formacioén de hielo.

e Sistema antihielo eléctrico: Este sistema elimina el hielo formado en las
blades mediante unos radiadores eléctricos situados en el borde de ataque,
en la zona cercana a la raiz de la blade. Al calentarse derriten la superficie
de contacto entre el hielo y la blade, “despegando” el hielo de esta. Las
altas fuerzas centrifugas haran el resto del trabajo lanzando el hielo hacia la
atmosfera. Una vez que el hielo se ha eliminado, los calentadores se
desconectaran, permitiendo la aparicibn del hielo. Posteriormente se
volverdn a conectar, repitiéndose este ciclo mientras el sistema
permanezca activo. Moédulo 17 hélices.

Hay tres teorias que en la actualidad, se utilizan en el disefio de las hélices. Estas
son:

e Teoria de impulso
e Teoria elemental de la blade
e teoria del vortice

Las cuales no se explicaran en este documento, la razén es que la mayoria de
ellas son muy extensas, ademas que se basan en suposiciones y en ocasiones
llegan a contradecirse o confundir al lector. Se debe resaltar que nuestro objetivo
principal no es disefiar una hélice, si no describir el comportamiento de la hélice
del T-90 Calima durante el vuelo. Pero si se hara referencia de las ecuaciones
tomadas de cada teoria. Para este fin se han consultado varios textos de los
cuales se han seleccionado dos como fuentes de informacion los cuales son:

BRUTTING, Georg. Manual aerondutico para el piloto - Hélice. Madrid: Paraninfo, 1985. p. 133 —
134
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e Fundamentals of aircraft and Airship design. Volume 1 — Aircraft design
Leland M. Nicolai Grant E. Carichner. Edit. AIAA Education Series. Chapter
17 Propeller propulsion Systems.

e Flight Testing of Fixed-wing Aircraft. By Ralph D. Kimberlin. Edit. AIAA
Education Series. Chapter 6.2 propeller theory.

A continuacion haremos referencia de las ecuaciones tomadas de cada teoria y
con las cuales se describird el comportamiento de la hélice del T-90 Calima
durante el vuelo.

- Teoria del impulso
De esta teoria se ha utilizaran las siguientes ecuaciones:

Ecuacion 5. Ecuacién utilizada para calcular la masa de aire que atraviesa la
hélice:

m= pA(V+v)

Fuente: LELAND M. Nicolai y GRANT E. Carichner. Fundamentals of Aircraft and Airship Design Virginia:
AIAA Education, Series 2010. p. 438

Donde:

m: Es la masa de aire que atraviesa la hélice.

p: Corresponde a la densidad del aire.

A;: Es el area del disco de la hélice.

V. Es la velocidad real de la aeronave.

v: Velocidad inducida por la hélice en el aire el plano de rotacion.

Teniendo en cuenta la seccién de la hélice, la cual se puede determinar con el
diametro de la hélice y la velocidad del aire que atraviesa la misma se puede
determinar la cantidad de masa que atraviesa la hélice. Esta ecuacion se basa en
el principio de Bernoulli el cual describe el comportamiento de un fluido
moviéndose a lo largo de una linea de corriente.

LELAND M. Nicolai y GRANT E. Carichner. Fundamentals of Aircraft and Airship Desing. Virginia:
AIAA Education, Series 2010. p. 435 — 440
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Fue expuesto por Daniel Bernoulli en su obra Hidrodinamica (1738) y expresa que
en toda corriente de aire o de agua la presion es grande cuando la velocidad es
pequefia y, al contrario, la presion es pequefia cuando la velocidad es grande, la
energia que posee el fluido permanece constante a lo largo de su recorrido.

El impulso generado por la hélice:

El empuje generado por la hélice es la masa por unidad de tiempo multiplicado por
el cambio total en la velocidad por unidad de tiempo a través del volumen de
control.

Ecuacidn 6. Ecuacion utilizada para calcular el impulso generado por la hélice:
T=pA(V+v)2v

Fuente: LELAND M. Nicolai y GRANT E. Carichner. Fundamentals of Aircraft and Airship Design Virginia:
AIAA Education, Series 2010. p. 439

Ecuacién 7. Ecuacion utilizada para calcular la entrada de potencia a la hélice.
Pi = T(V + V)

Fuente: LELAND M. Nicolai y GRANT E. Carichner. Fundamentals of Aircraft and Airship Design Virginia:
AIAA Education, Series 2010. p. 439

Ecuacidn 8. Ecuacion utilizada para calcular la eficiencia ideal de la hélice.

v
METW ) (Vo)

Fuente: LELAND M. Nicolai y GRANT E. Carichner. Fundamentals of Aircraft and Airship Design Virginia:
AIAA Education, Series 2010. p. 440

Ecuacion 9. Ecuacion utilizada para calcular la velocidad final del flujo del aire
cuando este ha travesado el disco de la hélice.

T
Vihn=—"—"—<
p*A(V +v)
Fuente: JORGE LoOpez. Médulo 17 hélices Madrid: Paraninfo, 2012.p 07. Esta ecuacion es la

integracion de la ecuacién de gasto masico con la del impulso generado por la hélice en el plano
de rotacién de esta misma.

LELAND M. Nicolai y GRANT E. Carichner. Fundamentals of Aircraft and Airship Desing. Virginia:
AIAA Education, Series 2010. p. 435 — 440
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- Teoria elemental de la blade

Esta teoria considera que la pala de cada hélice, se comporta como un ala con
forma retorcida, por lo cual la pala comparte una gran similitud de parametros con
el ala. Para determinar el comportamiento de la hélices. Esta teoria estable
seccionar en varios cortes pequefios la pala y determinar en cada uno de ellos las
velocidades y fuerzas que se ejercen durante el vuelo. Estas velocidades y fuerzas
se integran a lo largo de toda la pala y en una vuelta realizada por esta misma,
con el fin de obtener los momentos producidos por el conjunto de la hélice y el eje
del rotor. La mayoria de las hélices en uso en la actualidad fueron disefiadas
utilizando esta teoria.

Velocidad inducida por la hélice en el aire el plano de rotacion:

Ecuacién 9. Ecuacion utilizada para calcular la velocidad inducida de la hélice en
el plano de rotacion.

W=2T*71r *n

Fuente: LELAND M. Nicolai y GRANT E. Carichner. Fundamentals of Aircraft and Airship Design
Virginia: AIAA Education, Series 2010. p. 443

Donde:

w: Velocidad inducida por la hélice en el aire el plano de rotaciéon
r: Radio de la blade desde el Spinner al elemento final de la pala
n: Las rpm proporcionadas por el motor a la hélice

Ecuacién 9. Ecuacion utilizada para calcular el coeficiente de paso efectivo

_V
]_nD

Fuente: LELAND M. Nicolai y GRANT E. Carichner. Fundamentals of Aircraft and Airship Design Virginia:
AIAA Education, Series 2010. p. 450

Donde:
J: Coeficiente de paso efectivo
V. Velocidad de la aeronave en metros por segundo

n: Numero de revoluciones por segundo
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D: Didmetro de la hélice
- Teoria de Vortice

Aunque proporciona un meétodo rapido para el calculo preliminar de la hélice, la
teoria elemental de la balde, no proporciona los detalles necesarios para el disefio
de una hélice. Por factores como las pérdidas de punta, los efectos
tridimensionales y los efectos producidos por las interferencias de las blades entre
ellas mismas, los cuales no se pueden predecir por este método. Por ejemplo, la
teoria elemental de la blade, indica que un aumento lineal del empuje sin cambio
de la eficiencia, sera el resultado de la adicion de mas blades a la hélice, mientras
que, de hecho, la hélice mas eficiente consiste en una sola balde, ya que la
eficiencia de una hélice disminuye si se aumenta el numero de blades.

La tercera rama principal de la teoria de la hélice es la teoria de vortice, ya que
supera muchas limitaciones de los métodos descritos en las teorias anteriores y
ofrece una mayor capacidad de precisién. Las ecuaciones necesarias para poner
en practica esta teoria satisfactoriamente, requieren el uso de equipos
computacionales de gran capacidad y alta velocidad. Los detalles de la teoria de
vortice estan mas alla del alcance de los textos y son mas una herramienta del
disefiador de hélices, en lugar del disefiador de aeronaves.

5.4 DEFINICIONES CONCEPTUALES

Actitud de vuelo: Es la posicion de la aeronave respecto al horizonte durante el
desarrollo del vuelo.

Conductividad térmica: Propiedad fisica de un cuerpo para facilitar la
propagacion del calor a través de su propia masa.

Energia Mecanica: Es la suma de las energias potencial y cinética de un sistema
mecanico.

Energia quimica: Es la que se produce o se obtiene, en el transcurso de una
reaccion quimica.

Esfuerzo Cortante: Se define como el esfuerzo interno o resultante de las
tensiones paralelas ejercidas sobre una seccion transversal en una viga o a un
elemento estructural.

LELAND M. Nicolai y GRANT E. Carichner. Fundamentals of Aircraft and Airship Desing. Virginia:
AIAA Education, Series 2010. p. 448 - 456
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Energia térmica: Es la energia que se produce cuando los atomos y moléculas de
un cuerpo se mueven rapidamente.

Fuerza gravitatoria: Todos los cuerpos son atraidos por una fuerza dirigida
verticalmente hacia abajo, cuya intensidad es determinada por el peso del cuerpo
en cada caso a esta fuerza se le denomina fuerza gravitatoria.

Fuerza centrifuga: Es la fuerza que actia sobre un cuerpo y que es la causante
de que se mueva en una trayectoria circular.

Fundicion gris: Se denomina fundicion gris, al proceso mediante el cual se
fabrican los bloques de los motores. La fundicién gris contiene aproximadamente
un tres por ciento de carbono, fundamentalmente en forma de grafito libre que
presta a la misma su caracteristica apariencia gris cuando se factura. Solamente
una pequefia fraccion de la cantidad total de carbono existente en el metal se
encuentra combinado quimicamente con el hierro.

indice de dilatacion: Es el cociente que mide el cambio relativo de longitud o
volumen que se produce cuando un cuerpo solido o un fluido experimenta un
cambio de temperatura produciendo una dilatacion térmica.

Histéresis elastica: Diferencia entre la energia de deformacion necesaria para
generar un esfuerzo determinado en un material y la energia elastica en dicho
esfuerzo. Es la energia disipada como calor en un material en un ciclo de ensayo
dinamico. La histéresis elastica dividida por la energia de deformacién elastica es
igual a la capacidad de amortiguacion.

Material compuesto: Son aguellos materiales que se forman por la union de dos
0 mas materiales, para conseguir una combinacion especifica de propiedades
fisicas, mecénicas, térmicas y quimicas, que no son posibles de obtener o
encontrar en los materiales que se encuentran presentes en un medio ambiente
natural.

Peso especifico: Cociente entre el peso de un cuerpo y el volumen que ocupa.

Presion atmosférica: Fuerza que el aire ejerce sobre los cuerpos que se hallan
en la atmosfera.

Propulsién: Procedimiento empleado para producir el movimiento de un vehiculo,
aeronave o embarcacion, mediante la utilizacion de un motor y un medio para
generar un empuje como una hélice en el caso de algunas aeronaves y las
embarcaciones
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Resistencia aerodindmica: Es la fuerza que sufre un cuerpo al desplazarse a
través del aire.

RPM: Se refiere a la unidad de frecuencia que se usa también para expresar
velocidad angular.

5.5 METODOLOGIA UTILIZADA

5.5.1 Variables. Las variables que se utilizaran en el presente trabajo de grado
son las siguientes:

e Variables independientes: Disefiar, fabricar e implementar una toma de
aire cuyo objetivo es direccionar un flujo de aire necesario para refrigerar el
radiador del motor de la aeronave T-90 Calima de la fuerza aérea
colombiana.

e Variables dependientes: Nos fundamentamos en los altos niveles de
temperaturas alcanzados en el aceite que es utilizado para refrigerar el
motor, producidos por la falta del flujo de aire que deberia llegar al radiador
de la aeronave T-90 Calima de la fuerza aérea colombiana.

5.5.2 Tipo de Investigacion. En la elaboracion de este trabajo de grado nos
hemos basado en los siguientes tipos de investigacion; investigacion de campo e
investigacion practica, teniendo en cuenta el fundamento de cada uno de ellos
para la argumentacion y elaboracion del presente trabajo de grado.

5.5.3 Método de Observacién. Por medio de este método se pudo plantear el
problema, encontrar las falencias y la necesidad de mejorar el sistema de
refrigeracion de la aeronave T-90 Calima, con lo cual se puede controlar los altos
niveles de temperatura generados en el aceite encargado de la refrigeracion del
motor de esta misma aeronave

5.5.4 Técnica de Ejecucion del estudio. Se siguieron parametros técnicos
establecidos por entidades nacionales como el Departamento Administrativo de la
Aeronautica Civil o Aerocivil, quien es el organismo estatal colombiano encargado
del control y regulacién de la aviacion civil en Colombia e internacionales como la
FAA “Administracion Federal de Aviacion” quien es la autoridad aeronautica
nacional de los Estados Unidos de América. Quienes tienen como objetivo
establecer normas y parametros que regulan las alteraciones mayores,
modificaciones o mejoras a un producto aeronautico, por un mal funcionamiento,
dafos, incidentes o accidentes. Los pasos seguidos fueron:
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e Reconocimiento e identificacién de la condiciébn generadora de las altas
temperaturas en el aceite utilizado para la refrigeracion del motor de la
aeronave T-90 Calima.

e Comprobacion del funcionamiento del radiador con P/N P20005C.

e Comprobacion del funcionamiento correcto del motor Lycoming 10-390-
A1A6 de cilindros horizontalmente y opuestos de la aeronave T-90 Calima.

e Comprobacion de los componentes del sistema de refrigeracion de la
aeronave T-90 Calima.

e La evaluacion de las altas temperaturas registradas en el aceite utilizado
para la refrigeracion del motor y sus posibles consecuencias en esta
mismo.

La aeronave esta equipada con un equipo electrénico denominado “Flight Data
Recorder” que registra datos de gran importancia como: velocidad de la aeronave,
Revoluciones por minuto, temperatura del aceite del motor, altitud de la aeronave
entre otros, durante el desarrollo del vuelo de la aeronave.

5.5.5 Método de Investigacion Exploratoria. Este método nos permite realizar
consultas en diferentes libros académicos para aviacion, articulos cientificos de
agencias espaciales como la NASA o de fabricantes de aeronaves como Russian
Aircraft Corporation MiG, y ordenes técnicas, sobre indicaciones de altas
temperaturas en motores alternativos para aviacion.

5.5.6 Método Aplicado. EIl método aplicado es el que nos permite poner en
practica los conocimientos tedricos y practicos recibidos en la fundacion
universitaria los libertadores en el area de Sistemas generales del avion, Motores
reciprocos, Aerodinamica | y Il, Disefio aeronautico, Termodinamica, Transferencia
de calor, Ciencia de los materiales, disefio en software CAD / Disefio Asistido por
Computadora, seguridad aérea e industrial, entre otras materias de total
aplicabilidad a nuestro trabajo de grado.

5.5.7 Fuentes de Informacion.
Fuentes primarias:

e Datos obtenidos durante las fases de vuelo por el “Flight Data Recorder”.
¢ Reportes documentales de vuelo por parte de los pilotos.

e Unidad Administrativa Especial de Aeronautica CivilFUAEAC Colombia.

e Corporacion de la Industria Aeronautica Colombiana S.A. o CIAC

¢ NASA - Administracion Nacional de la Aeronautica y del Espacio.
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Fuentes secundarias:

¢ Reglamento aeronautico colombiano — Aerocivil.

e Manual técnico y de operacion del motor Lycoming 10-390-A1A6 de
cilindros horizontalmente y opuestos.

e Manual técnico y de operacion de la hélice HARZEL REV 16 para la
aeronave T-90 Calima.

5.6 MARCO LEGAL

Para la elaboracién del presente trabajo de grado se han seguido las normas
legales y vigentes de orden nacional e institucional las cuales seran citadas en el
presente documento, La Fuerza Aérea Colombiana o conocida también por sus
siglas como FAC, es una de las tres instituciones de las Fuerzas Armadas de
Colombia que de acuerdo con la constitucion colombiana de 1991 ejercer y
mantiene el control del espacio aéreo de Colombia, defiende la soberania, la
integridad territorial y el orden constitucional.

La fuerza aérea colombiana viendo la importancia de la formacion académica y
militar de su personal que la integrara a futuro, funda la Escuela de Suboficiales
Fuerza Aérea colombiana en 1932, mediante el Decreto 1144 del 05 de Julio de
1932 y es conocida en aquella época como la Escuela de Formacion de
Mecanicos de Aviacién, en el municipio de Flandes (Tolima) y que en 1970 es
trasladada al municipio Madrid (Cundinamarca), teniendo como mision Formar y
capacitar integralmente al suboficial de la Fuerza Aérea Colombiana en el campo
militar y tecnologico aeronautico para fortalecer el cumplimiento de la mision
institucional y que tiene como vision convertirse en lider en la educacion
tecnolégica aeronautica del Pais, soportada en la investigacion, el desarrollo
tecnolégico y un excelente talento humano afianzado en sus valores, para
contribuir al desarrollo del poder aeroespacial y la defensa de la nacion. Por esta
razén la Fuerza Aérea Colombina decide designar a la Escuela de Suboficiales de
la Fuerza Aérea Colombiana a crear alianzas y convenios con las instituciones
universitarias publicas y privadas del pais para que sus estudiantes realicen
practicas laborales y pasantias en sus correspondientes unidades ubicadas en el
pais. Asi se crea en el afilo 2012 el convenio con la fundacién universitaria los
libertadores para que sus estudiantes de ingenieria Aerondutica y mecanica
participen en los proyectos académicos e industriales del Comando aéreo de
mantenimiento conocido también como “CAMAN”
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A continuacion describiremos las Normas legales y vigentes de orden nacional e
institucional de la fundacion universitaria los libertadores que respaldan y apoyan
el proceso educativo en el pais, el derecho a la educacién y establecen las normas
para que é€l estudiante de formacion profesional, pueda obtener su
correspondiente titulo profesional.

- Normas legales y vigentes de orden nacional
Constitucion Nacional De Colombia

ARTICULO 67. La educacion es un derecho de la persona y un servicio publico
que tiene una funcién social, con ella se busca el acceso al conocimiento, a la
ciencia, a latécnicay alos demas bienes y valores de la cultura.

La educacion formara al colombiano en el respeto a los derechos humanos, a la
paz y a la democracia; y en la practica del trabajo y la recreacion, para el
mejoramiento cultural, cientifico y tecnoldgico y para la proteccion del ambiente.

El estado, la sociedad y la familia son responsables de la educacion, que sera
obligatoria entre los cinco y quince afios de edad y que comprenda como minimo
un afio de preescolar y nueve de educacién basica.

La educacion gratuita en las instituciones del estado, sin perjuicio del cobro de
derechos a quienes puedan ser sufragarlos.

Corresponde al estado regular y ejercer la suprema inspeccién y vigilancia de la
educacioén con el fin de velar por su calidad, por el cumplimiento de sus fines y por
la mejor formaciéon moral, intelectual y fisica de los educados; garantizar el
adecuado cubrimiento del servicio y asegurar a los menores las condiciones
necesarias para su acceso y permanencia en el sistema educativo.

La Nacion y las entidades territoriales participaran en la direccion, financiacion y
administracion de los servicios educativos estatales, en los términos que sefalen
la Constitucion y la ley.

ARTICULO 71. La busqueda del conocimiento y la expresion artistica son libres.
Los planes de desarrollo econémico y social incluiran el fomento a las ciencias y
en general, a la cultura. El Estado creara incentivos para personas e instituciones
gue desarrollen y fomenten la ciencia y la tecnologia y las demas manifestaciones
gue ejerzan estas actividades.
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- Reglamento institucional de la fundacién universitaria los libertadores
Capitulo XI. De Los Titulos y Ceremonias De Grado

ARTICULO 74. Para optar a los titulos de técnico profesional, Tecndlogo,
Licenciado en Educacién, Profesional y Especialista, el estudiante debera aprobar
un trabajo de grado.

Paragrafo. Se entiende por trabajo de grado, la actividad académica que el
estudiante realiza para completar su plan de estudios con el fin de demostrar
conocimientos, habilidades, destrezas y competencia adquiridas durante el
desarrollo del programa sujeto al pago de los servicios académicos
correspondientes .La reglamentacion de trabajos de grado y sus modalidad
debera ser aprobados y expedida por el consejo académico.

ARTICULO 76. Para optar al titulo en cualquiera de los programas académicos
formales que ofrece la institucion, se debe cumplir las siguientes condiciones.

o Haber cumplido todos los requisitos del plan de estudios.

e Acreditar las practicas establecidas en el reglamento del respectivo plan de
estudios.

e Haber aprobado el trabajo de grado.

e Haber presentado los examenes de estado para la educacion superior u
otros vigentes.

e |Inscribirse en la decanatura y presentar la solicitud de grado
correspondiente, dentro de las fechas establecidas para este, en el
calendario académico.

e Estar a paz y salvo por todos los conceptos académicos, administrativos,
financieros y otros que le sean exigidos.

e Cancelar los derechos de grado.

¢ No estar sancionado o encontrarse en procesos disciplinarios.
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LEY 115 DE 1994

Articulo 5. Fines de la educacion. De conformidad con el articulo 67 de la
Constitucion Politica, la educacion se desarrollara atendiendo a los siguientes
fines:

e El pleno desarrollo de la personalidad sin mas limitaciones que las que le
imponen los derechos de los demas y el orden juridico, dentro de un
proceso de formacion integral, fisica, psiquica, intelectual, moral, espiritual,
social, efectiva, ética civica y demas valores humanos.

e La formacioén en el respeto a la vida y a los deméas derechos humanos, a la
paz, a los principios democraticos, de convivencia, pluralismo, justicia,
solidaridad y equidad, asi como en el ejercicio de tolerancia y de la libertad.

e La formacién para facilitar la participacion de todos en las decisiones que
los afectan en la vida econOmica, politica, administrativa y cultural de la
Nacion.

e La adquisicion y generacion de los conocimientos cientificos y técnicos mas
avanzados, humanisticos, histéricos, sociales, geograficos y estéticos,
mediante la apropiacion de hébitos intelectuales adecuados para el
desarrollo del saber.

e El estudio y la compresion critica de la cultura nacional y de la diversidad
étnica y cultural del pais, como fundamento de la unidad nacional y de su
identidad.

e El acceso al conocimiento, la ciencia, la técnica y demas bienes y valores
de la cultura, el fomento de la investigacion y el estimulo a la creacién
artistica en sus diferentes manifestaciones.

e La creacion y fomento de una conciencia de la soberania nacional y para la
practica de la solidaridad y la integraciébn con el mundo, en especial con
Latinoamérica y el Caribe.

e El desarrollo de la capacidad critica, reflexiva y analitica que fortalezca el
avance cientifico y tecnoldgico nacional, orientado con prioridad al
mejoramiento cultural y de la calidad de la vida de la poblacién, a la
participacion en la busqueda de alternativas de solucion a los problemas y
al progreso social y econémico del pais.

e La adquisicion de una conciencia para la conservacion, proteccion y
mejoramiento del medio ambiente, de la calidad de la vida, del uso racional
de los recursos naturales, de la prevencion de desastres, dentro de una
cultura ecoldgica y del riesgo y la defensa del patrimonio cultural de la
Nacion.
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e Laformacion en la préctica del trabajo, mediante los conocimientos técnicos
y habilidades, asi como en la valoracién del mismo como fundamento del
desarrollo individual y social.

e La formacion para la promocién y preservacion de la salud y la higiene, la
prevencion integral de problemas socialmente relevantes, la educacion
fisica, la recreacion, el deporte y la utilizaciéon adecuada del tiempo libre.

e La promocién en la persona y en la sociedad de la capacidad para crear,
investigar, adoptar la tecnologia que se requiere en los procesos de
desarrollo del pais y le permita al educando ingresar al sector productivo.

LEY 30 DE 1992
Por la cual se organiza el servicio publico de educacion superior.

CAPITULO VI. Autonomia de las Educaciones de educacion Superior.
Articulo 28. La autonomia universitaria consagrada en la constitucion politica de
Colombia y de conformidad con la presente ley, reconoce a las universidades el
derecho a darse y modificar sus estatutos, designar sus autoridades académicas y
administrativas, crear, organizar y desarrollar sus programas académicos, definir y
organizar sus labores formativas, académicas, docentes, cientificas, culturales,
otorgar titulos correspondientes, seleccionar a sus profesores, admitir a sus
alumnos y adoptar sus correspondientes regimenes y establecer, arbitrar y aplicar
sus recursos para el cumplimiento de su misién social y de su funcién institucional.

El disefio y elaboracion de esta herramienta no atenta contra la integridad fisica o
personal de ningun individuo, es decir no esta faltando al derecho internacional
humanitario.

Los derechos del proyecto son exclusivos de los disefiadores y realizadores, en
caso de necesitar la informacion sobre el trabajo estaran dispuestos a dar las
fuentes de informacién necesarias para lograr su realizaciéon

Como se justifica la realizacion del presente trabajo de grado

El presente proyecto de grado estd enfocado hacia la industria aeronautica
colombiana y su objetivo, es dar una solucién fiable al problema de alta
temperatura que se presenta en el aceite utilizado para lubricar los componentes
del motor y extraer el calor residual producido por la combustion del combustible
en este mismo, consiguiendo asi una optimizacion del sistema de refrigeracion de
la aeronave T-90 Calima, que se produce en serie en la fabrica de aviones del
Comando Aéreo de Mantenimiento, ubicado en Madrid — Cundinamarca.
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Para lograr este objetivo hemos seguido las normas establecidas internamente en
la Corporacion de la Industria Aeronautica Colombiana S.A. o CIAC, para la
fabricacion de aeronaves y equipos militares. Esta empresa ha sido designada
legalmente por el estado colombiano, para el desarrollo y fabricacion de la
aeronave T-90 Calima.

Como se ha mencionado al inicio de este trabajo de grado, la aeronave T-90
Calima es un avion de entrenamiento militar, en la actualidad la aeronave ha sido
sometida a modificaciones en sus equipos de avibnica, sistema eléctrico, sistema
de refrigeracion, superficies de sustentacion, superficies de control y mejoras en
su aerodindmica y estructura, las cuales se han realizaron con base en la norma
FAR 23 de la FAA, para su futura certificacion como aeronave civil.

95



6. DETERMINACION DE LAS CAUSAS QUE PRODUCEN EL INCREMENTO DE
TEMPERATURA EXCESIVA EN EL ACEITE UTILIZADO PARA LA
REFRIGERACION Y LUBRICACION DEL MOTOR DE LA AERONAVE.

Para determinar las causas del incremento excesivo de la temperatura en el aceite
utilizado para la lubricacion y refrigeracion de los componentes del motor, se
realizaron inspecciones visuales del sistema de refrigeracion, se consultaron los
manuales de mantenimiento de la aeronave, los manuales de operacion y
mantenimiento del motor y los manuales de ensamble y fabricacion de la
aeronave. Lo cual permiti6 observar que esta problemética se presentaba por tres
factores, los cuales explicaremos a continuacion.

1. La posicion del radiador.

Durante la inspeccion visual del motor y sus componentes, se pudo determinar,
que la posicion del radiador detras del cilindro niamero cuatro, es la principal causa
del calentamiento del aceite utlizado para la refrigeracion del motor y la
lubricacién de los componentes de este mismo, ya que al estar detras del cilindro y
a la misma altura, el radiador no estd expuesto a una corriente de aire libre y
fresca.

Por esta razon se realiza el cambio del radiador hacia la parte inferior del motor y
se instala unatoma de aire directa hacia este mismo.

2. La corriente de aire utilizada para la refrigeracion del radiador.

El método de refrigeracion del motor Lycoming 10-390-A1A6 y sus componentes
en la aeronave T-90 Calima se realiza mediante refrigeracién por aire forzado,
este ingresa en el compartimento del motor a través de dos aberturas circulares en
la parte frontal del carenaje del avion. El aire no circula de forma aleatoria, de
acuerdo a la disposicion del compartimento, este es canalizado en el interior de
este mismo por medio de tabiques desviadores, deflectoras conocidas también en
los paises de habla inglesa como Baffles y juntas de sellado que estan instaladas
alrededor del motor para crear zonas de altas y bajas presiones, Debido a la
diferencia de presiones, se produce un flujo transversal de aire, el cual es forzado
a fluir rdpidamente para refrigerar las zonas mas calientes de los cilindros como la
culata y la cabeza del pistdbn que poseen unas finas aletas de metal en la parte
exterior que aumentan la tasa de transferencia de calor al aire en circulacion,
cuando este flujo de aire ha pasado por los cilindros nimero 1y 4 su temperatura
es muy elevada y cuando este ingresa al radiador ya no es apto para la
refrigeracion del aceite.
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Figura 22. Se muestra internamente como se comporta el aire utilizado en un
sistema de refrigeracion por aire forzado.

Cylinders '\'

7 A 4’ p—i .
|
=i

| Fixed cowl opening |

Observaciones: En la imagen se puede observar como el aire es forzado a
fluir entre los cilindros, debido a la diferencia de presiones creadas por los
Baffle’s o deflectoras.

Chapas metdlicas de color negro
para canalizar y direccionar el
flujo de aire hacia los cilindros

Baffle o deflectora
flexible de color

Cilindro
Numero 1

Mangueras de entrada y
salida del aceite lubricante
hacia el radiador

Cilindro
Numero 4

Observaciones: La segunda corresponde a la posicién antigua del radiador
en las aeronaves T-90 Calima de la Fuerza Aérea Colombiana.

Fuente. Primera imagen. FAA. Pilot's Handbook of Aeronautical Knowledge. Chapter 06. Aircraft Systems. 2012, Pag. 17.
Segunda imagen — Autor.
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3. Las fugas de aire y sus efectos en el sistema de refrigeracion

Las fugas de aire suelen afectar el rendimiento del sistema de refrigeracion en las
aeronaves con motores alternativos. Especialmente las aeronaves que utilizan
motores de cilindros horizontales y opuestos. Estas fugas de aire suelen
presentarse por una mala instalacion de las deflectoras de aire flexibles o
también llamadas Baffles y las juntas de sellado que estan instaladas alrededor
del motor para crear zonas de altas y bajas presiones. También hay otro factor
gue contribuye con las fugas de aire y son los espacios o brechas que suelen
guedar en el trabajo de sellado de las piezas metalicas del motor con las
deflectoras metalicas o las chapas metalicas utilizadas para canalizar el aire en el
interior del compartimento del motor.

Los principales efectos de las fugas de aire son:

e Reducen el diferencial de presion a través de las distintas zonas del motor.

¢ Reduccién de la fuerza impulsora que empuja el aire a través de las aletas
de refrigeracion.

e Las fugas de aire permiten la acumulacion de masas de este mismo en
algunas zonas del compartimiento del motor, lo cual aumenta la resistencia
aerodinamica total del avion.

Por estas razones se ha decido instalar una toma de aire en el carenaje inferior
de la aeronave T-90 Calima que conducira de forma rapida y directa, la corriente
de aire, tomada del exterior de la aeronave hacia el radiador y sera construida e
instalada de forma tal que se evite cualquier fuga de aire en esta misma.

NOTA: La problematica anteriormente descripta ha sido investigada por La
Administracion Aeronautica y Espacial Nacional (NASA,) en los sistemas de
refrigeracion de aeronaves con motores horizontales y opuestos. Toda esta
investigacion ha sido expuesta para el publico en general en el documento NASA
CR 3405 cuyo titulo es “An Experimental. Investigation of the Aerodynamics and
Cooling of a. Horizontally-Opposed. Air-Cooled. Aircraft Engine Installation” y
también se encuentra grabada en el disco compacto entregado en el presente
proyecto de grado.

NASA CR 3405 “An Experimental. Investigation of the Aerodynamics and Cooling of a. Horizontally-
Opposed. Air-Cooled. Aircraft Engine Installation” y también se encuentra grabada en el disco
compacto entregado en el presente proyecto de grado.
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7. MARCO METODOLOGICO

7.1SOLUCION PROPUESTA

Al concluir el analisis tedrico y practico al sistema de refrigeracion existente en la
aeronave T-90 Calima. Se ha determinado que es necesario el disefio, fabricacion
e instalacion de un sistema independiente de refrigeracion para el radiador del
motor con P/N P20005C, aprovechando un caudal de aire de impacto que genere
el suficiente intercambio térmico y asi la temperatura en el aceite se mantenga a
rangos Optimos de operacion.

Se ha determinado que es necesario realizar el cambio de posicion del radiador
con P/N P20005C, hacia la parte delantera e inferior del motor, para lo cual se
necesita la fabricacién e instalacién de dos soportes en Aluminio 2024 T3, debido
a que este material posee muy buenas propiedades mecanicas como son:
resistencia a la fatiga, un alto grado de dureza y muy buenas propiedades
térmicas, ya que su punto de fusion esta entre los 500 y 638 grados centigrados.
Los soportes se fabrican en una lamina de calibre 1.5 mm, en la aleacion de
aluminio anteriormente mencionada, cabe destacar que el soporte A con
P/N CA-7250-0001, tiene dos funciones la primera como parte principal del difusor
y soporte delantero de radiador, mientras que el soporte B con P/N CA-7250-0002,
tiene como funcion asegurar la parte trasera del radiador (Ver figura 15).

Figura 23. Se muestra la ubicacién del radiador y los soportes Ay B.

naranja para el direccionamiento del flujo
de aire hacia los cilindros

Cilindro numero
1

Soporte A con
P/N CA-7250-0001

Soporte B con
P/N CA-7250-0002

Fuente. Autor, bajo autorizacion de la Fuerza Aérea Colombina.
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El sistema estara compuesto por una toma de aire NACA, en la parte frontal del
carenaje inferior del motor, esta entrada forzara el ingreso de aire del exterior
directamente hacia el radiador (Ver figura 24), el caudal de aire generado por el
aire impacto sera dirigido de manera directa hacia el radiador mediante un difusor
con P/N CA-7250-0002, disefiado con las especificaciones necesarias para que no
existan fugas de aire que son las principales generadoras de pérdidas de presion,
de tal manera que el caudal de aire sea constante en su velocidad durante
cualquier fase de vuelo y logrando asi que el sistema de refrigeracion sea
eficiente.

Figura 24. Se puede observar la ubicacién de la toma de aire NACA en el
carenaje inferior de la aeronave T-90 Calima.

Toma de aire NACA en el
carenaje inferior de la
aeronave T-90 Calima

Fuente. Autor, bajo autorizacién de la Fuerza Aérea Colombina.
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7.2 IMPLEMENTACION DE LOS SOPORTES PARA EL CAMBIO DE POSICION
DEL RADIADOR.

7.2.1 Material usado en la fabricacion de los soportes
ALUMINIO

El aluminio se empela con frecuencia en aplicaciones estructurales y mecanicas.
Sus propiedades atractivas son el bajo peso, buena resistencia a la corrosion,
facilidad relativa de formado y maquinado y apariencia agradables. Su densidad
es, aproximadamente, la tercera parte acero. Sin embargo, su resistencia también
es menor. En la tabla 01 se muestran los grupos de aleacion que se emplean con
frecuencia.

Las designaciones estandarizadas por la asociacion del aluminio manejan un
sistema de cuatro digitos. El primero indica el tipo de aleacién, segun el principal
elemento aleante. El segundo digito, si es distinto de cero, indica modificaciones
de otra aleacién o limites de las impurezas en la aleacién. La presencia de
impurezas tiene importancia especial en los conductores eléctricos. Dentro de
cada grupo hay varias aleaciones especificas, que se indican con los ultimos dos
digitos de la designacion.

Tabla 01. Grupos de aleaciones de aluminio.

Designaciones de la aleacion ( por el principal elemento de la aleacion)

1xxx Contenido de aluminio de 99.00% o mas
2xxx Cobre

3xxx Manganeso

4xxx Silicio

5xxx Magnesio

6xxx Magnesio y Cilicio

TXXX Zinc

8xxx Otros

Fuente. Robert L. Mott, P.E. Grupos de aleaciones de aluminio. Ciudad de México. 2006. Pag. 57 (Capitulo 2 - Materiales en
el disefio mecénico).

Robert L. Mott, P.E. Grupos de aleaciones de aluminio. México: Pearson Educacién 2006. p. 57
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La tabla 02 es una lista de varias aleaciones comunes, junto con las formas en las
gue se producen tipicamente, y algunas de sus principales aplicaciones. También
se ven en la tabla algunas de las 50 o0 mas aleaciones disponibles, que abarcan la
variedad de aplicaciones tipicas. Esta tabla le ayudara a seleccionar una aleacion
adecuada para determinar aplicacion.

Las propiedades mecanicas de las aleaciones de aluminio dependen de su
estado. Por esta razon, es incompleta la especificacion de una aleacion si no se
menciona su temple. El listado de abajo describe los temples que se dan con
frecuencia a las aleaciones de aluminio. Observe que algunas aleaciones
responden al tratamiento térmico y otras al endurecimiento por deformacion. El
endurecimiento por deformacion (o endurecimiento por deformacion en frio o
endurecimiento por trabajo) es el trabajo en frio, controlado, de la aleacién,
donde con mayor trabajo aumenta la dureza y resistencia. Mientras disminuye la
ductilidad. Los temples disponibles comunes son los siguientes.

F (como se fabrico): No hay control especial de las propiedades. Se desconocen
los limites reales. Este temple solo se debe aceptar cuando la parte se pueda
probar minuciosamente antes de entrar en funcionamiento.

O (recocido): Un tratamiento térmico que produce el estado mas suave y de
menor resistencia. A veces se especifica para obtener la forma de la aleacién que
se pueda trabajar mejor. La parte obtenida puede tratarse térmicamente para
mejorar sus propiedades, si se fabrican con aleaciones de las series 2xxx, 4xxX,
6XxxX y 7xxx. También, el trabajo en si puede mejorar las propiedades, en forma
parecida a las obtenidas por el endurecimiento por deformacién, con las
aleaciones de las series 1xxx, 3XxX y S5xxX.

H (endurecimiento por deformacién): Un proceso de trabajo en frio bajo
condiciones controladas, que produce mejores y predecibles propiedades para las
aleaciones de los grupos 1xxx, 3xxx y 5xxx. Mientras mayor sea la cantidad de
trabajo en frio, la resistencia y la dureza son mayores, aunque disminuye la
ductilidad. A la designacién H siguen dos o mas digitos (normalmente 12, 14, 16 o
18) que indican resistencia cada vez mayores. Sin embargo se manejan varias
otras designaciones.

Robert L. Mott, P.E. Grupos de aleaciones de aluminio. México: Pearson Educacion 2006. p. 57 -
59
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T (con tratamiento térmico): Una serie de procesos controlados de
calentamiento y enfriamiento, que se aplican a los grupos 2xxx, 4xXxX, 6XXX y 7XXX.
A la letra T sigue uno 0 mas numeros que indican los procesos especificos. Las
designaciones mas comunes de los productos mecéanicos y estructurales son T4y
T6.

Para aplicaciones en el disefio mecanico, la aleacién 6061es uno de los tipos mas
versétiles. Observe que esta disponible casi en todas las formas, tiene buena
resistencia y buena resistencia a la corrosion, y se puede tratar térmicamente para
obtener una gran variedad de propiedades. También tiene buena facilidad de
soldadura. En sus formas mas suaves se moldea y se trabaja con facilidad.
Después, si se quiere mayor resistencia, se puede tratar térmicamente después de
moldearla. Sin embargo su maquinabilidad es baja.

Figura 25. Se puede observar las formas en las cuales se encuentra el
aluminio en el mercado.

Observaciones: La imagen de la izquierda son las formas del aluminio en
barras y la imagen de la derecha corresponde a perfiles en aluminio, ambas
formas se encuentran a la venta, pero sus dimensiones pueden variar segun
la necesidad de cliente y los criterios del fabricante.

Fuente. Iméagenes. Disponibles en http://www.eural.com/prodotti/profilati?lang=es
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Tabla 02. Aleaciones de aluminio comunes y sus aplicaciones.

Aleacion Aplicaciones Formas
1060 Equipos quimicos y tanques. Lamina, placa y tubo.
1350 Conductores eléctricos. Lamina, placa, tubo,
varilla, barra, alambre y
perfiles.

2014 Estructuras de avion y armazones de | Lamina, placa, tubo,
vehiculos. varilla, barra, alambre,
perfiles y piezas forjadas

2024 Estructuras de avién, ruedas y piezas | Lamina, placa, tubo,
maquinadas. varilla, barra, alambre,
perfiles y remaches.

2219 Piezas sometidas a altas temperaturas | Lamina, placa, tubo,
(hasta 600 °F). varilla, barra, y perfiles.

3003 Equipos quimico y tanques, utensilios de | Lamina, placa, tubo,
cocina, piezas arquitectonicas. varilla, barra, alambre,
perfiles, remaches y
piezas forjadas.

5052 Tubos hidraulicos, electrodomeésticos, | Lamina, placa, tubo,
fabricaciones con laminas. varilla, barra, alambre y
remaches.

6061 Estructuras, Armazones, y piezas de | Todas las formas
vehiculos y usos marinos.

6063 Muebles y herrajes arquitectonicos. Tubos y perfiles
extruidos.

7001 Estructuras de alta resistencia. Tubos y perfiles
extruidos.

7075 Estructuras de aviones y para trabajo | Todas las formas,
pesado. excepto tubos.

Fuente. Robert L. Mott, P.E. Grupos de aleaciones de aluminio. Ciudad de México. 2006. P4g. 58 (Capitulo 2 - Materiales en
el disefio mecénico).
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A continuacion describiremos las propiedades quimicas y fisicas del aluminio
2024-T3, cuyo material es con el que se fabricaran los soportes, como también
parte del difusor para conducir el flujo de aire que ingresa por la toma de aire

NACA.

Tabla 03. Composicidon quimica de la aleacion 2024 - T3

Elemento Composicion tipica (%)
Al 93,5
Cu 4,4
Fe 0,5
Mg 1,5
Mn 0,6
Si 0,5

Fuente. Mikell P. Groover. Fundamentos de Manufactura Moderna. Naucalpan de Juarez, Estado de México. 1997. P4g.
134. (Capitulo 7 - Metales).

Tabla 04. Propiedades fisicas de la aleacién 2024 - T3

Calor Rango de | Alargamiento | Densidad Resistencia ala
especifico fusion (%) (g/cm3) tension
(0 a 100 °C) (Lb/Pulg) (MPa)
920°C 500 - 638 °C 18 2,70 70,000 485

Fuente. Maria Nuria Salan Ballesteros. Tecnologia de proceso y transformaciéon de materiales. Barcelona — Espafia. 2005.
Pag. 84. (Capitulo 4 Materiales metdlicos).

Tabla 05. Propiedades mecanicas de la aleacion 2024 - T3

Moédulo de | Espesor | Resistenciaala Limite Modulo de
Poisson (mm) traccion (MPa) elastico elasticidad
(MPa) (MPa)
0.33 0.203-6.32 434 — 441 289 73000

Fuentes. http://www.delmetal.com.ar/productos/aluminio/2024.pdf

http://www.alcoa.com/mill_products/catalog/pdf/alloy2024techsheet.pdf
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7.3 CARACTERISTICAS FISICAS Y MECANICAS DEL PERNO AN3-5A,
UTILIZADO PARA LA SUJECION DE LOS SOPORTES ESTRUCTURALES DEL
RADIADOR.

Tabla 06. Propiedades fisicas y mecanicas del perno AN3-5A

Especificaciones fisicas y mecanicas del perno AN3-5A

f
\

A
N’
£
e
Tamafo de la rosca: 0.32”
Longitud: 0.656 "
Diametro: 0.1875"
Material: Hecho de aleaciéon de acero de alta
resistencia (tipo 8740 mas utilizado).
Mecanismo de cierre: Cafa no perforada
Tipo de perno: Hexagonal
Tipo de cabeza: Hex
Vastago perforado: Si
Color Tipo oro
Resistencia a la traccion minima: | 125, 000 PSI
Densidad: 7,859/ cc
PROPIEDADES MECANICAS METRICO INGLES
Resistencia a la traccion, Ultimate 695 MPa 101.000 psi
Resistencia a la traccion, 415 MPa 60,200 psi
Rendimiento
Modulo de elasticidad 205 GPa 29700 ksi
Modulo Granel 140 GPa 20300 ksi
Dureza, Brinell 201 201

Fuentes. http://asm.matweb.com/search/SpecificMaterial.asp?bassnum=M874AC

http://www.airpartsinc.com/shopexd.asp?id=1238
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7.4 ANALISIS DE ESFUERZOS Y DEFORMACIONES A LOS SOPORTES PARA
EL CAMBIO DE POSICION DEL RADIADOR, TENIENDO EN CUENTA EL
PESO Y BALANCE DEL AVION.

A continuacién determinaremos la fuerza que ejerce la gravedad sobre cada uno
de estos componentes.

Figura 26. Se muestra cada uno de los componentes con su correspondiente
nombre y parte nUmero.

Soporte B con P/N:
v CA-7250-0002 "

‘N’_-u

'-\;'... -~ K - | :"_ . -

N o d — - | Soporte A con P/IN:

4% Radiador con P/N: | | CA-7250-0001
\ // i P20005C -. L

Fuente. Autor, bajo autorizacién de la Fuerza Aérea Colombina.
Fuerza que ejerce la gravedad sobre cada uno de estos componentes.
Radiador con P/N: P20005C:

(1.666 K )(9'81 N) =16.34 N
. g 1Kg = 16.
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Soporte A con P/N: CA-7250-0001 o también conocido como Difusor:

(0.136 Kg) (9'81 N) =1.334N
. g 1Kg =1
Soporte B con P/N: CA-7250-0002:
(0.106 Kg) (9'81 N) =1.039 N
. g 1Kg =1.

Célculo del esfuerzo simple en cada soporte.

Para calcular el esfuerzo simple sobre cada soporte se ha decidido tomar las
areas que hacen contacto con la parte inferior del Baffle, forward left con
P/N: 251-0038. Se ha decidido tener en cuenta el peso de cada soporte mas el del
radiador multiplicado tres veces, ya que las aeronaves ligeras, ultraligeras, livianas
y de entrenamiento suelen sufrir los efectos de dos o tres gravedades en el
momento de despegue, aterrizaje y maniobras durante el vuelo, lo cual aumenta el
peso de los componentes y estructuras de la aeronave.

Célculo del esfuerzo simple en el soporte A con P/N: CA-7250-0001

Figura 27. Muestra el soporte A con P/N: CA-7250-0001.

Fuente. Autor, bajo autorizacién de la Fuerza Aérea Colombina.

Para calcular el esfuerzo simple utilizaremos la siguiente ecuacion:
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Ecuacion 10. Esfuerzo simple

O'=Z

Fuente. ANDREW Pytel, FERDINAND Singer. Resistencia de materiales. México, D.F. Alfaomega, 2008.p. 5
Dénde:

F: Es el esfuerzo o fuerza aplicada que se reparte uniformemente en la totalidad
de la seccion transversal de un area o miembro.

A: Es el &rea de la seccion transversal.
Teniendo en cuenta las variables anteriores procederemos a determinar cada una:
La fuerza aplicada en la seccion trasversal del area es la siguiente 50.35 N.

El area de contacto entre el soporte Ay la parte inferior del Baffle, forward left es
de 25951.72 mm2.

Asi el esfuerzo simple en el soporte A con P/N: CA-7250-0001 es:

50.35N

0= ol 72 mmZ 0.00194 MPa

Calculo del esfuerzo simple en el soporte B con P/N: CA-7250-0002

Figura 28. Muestra el soporte B con P/N: CA-7250-0002.

Fuente. Autor, bajo autorizacion de la Fuerza Aérea Colombina.
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La fuerza aplicada en la seccion trasversal del area es la siguiente 50.06 N.

El area de contacto entre el soporte B y la parte inferior del Baffle, forward left es
de 5120.64 mm?2.

Asi el esfuerzo simple en el soporte B con P/N: CA-7250-0002 es:

50.06 N

= m = 0.009776 MPa

o
Los resultados anteriores nos permiten deducir que los esfuerzos simples
producidos en cada uno de los soportes, estan muy por debajo del esfuerzo
maximo que soporta el aluminio 2024-T3, el cual es de 441 MPa.

Como se habia especificado anteriormente estos soportes estaran unidos a la
parte inferior del Baffle, forward left mediante pernos AN3-5A. Por esta razon es
de gran importancia calcular la zona de cizallamiento de la unién de los pernos, el
esfuerzo cortante en los pernos y el esfuerzo de aplastamiento entre los pernos y
las placas de los soportes y el Baffle, forward left.

Calculo de la zona de cizallamiento de la union de los pernos utilizados
mediante la siguiente ecuacién:

Zona de cizallamiento = la longitud del perno * el grosor
Zona de cizallamiento = 1.66624 cm x 0.483 cm = 0.804 cm?
La zona de cizallamiento de la unién del perno es 0.804 cmz2.

Calculo del esfuerzo cortante en los pernos que unen los soportes del
radiador a el Baffle, forward left.

Célculo del esfuerzo cortante en los pernos que unen el soporte A con
P/N: CA-7250-0001 al Baffle, forward left.

Los pernos utilizados para la unién de estos dos soportes fueron dos, tienen un
diametro de 4.83 mm. La conexion transmite una fuerza 50.35 N. cuando la linea
de accion de la fuerza aplicada pasa a través del centro de gravedad del conjunto
de los pernos, se considera que cada perno soporta una parte igual de la carga.
La fuerza cortante sobre cada perno es de 25.175 N.
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Para calcular el esfuerzo cortante en los pernos que unen los soportes
utilizaremos la siguiente ecuacion:

Ecuacion 11. Esfuerzo cortante en los pernos

TZZ

Fuente. JOSE Negrete. Apuntes de Fisica General México, D.F.: UNAM, 2005.p.118

Donde:

7. Esfuerzo cortante en Ib/plg? o Pa en N/mz2.

P: Fuerza cortante en Ib o N.

A: Area sobre la cual actta la fuerza cortante en plg2, mm?2 o en m2.

Teniendo en cuenta las variables anteriores procederemos a remplazar cada una
Antes de remplazar hallaremos el Area total del perno.

nD?  m(4.83 mm)?

— 2
2 2 = 18.3 mm

A=

Entonces el esfuerzo cortante en los pernos que unen los soportes es:

25175 N

=22 138 MP
U= g3 mme - 38 MPa

Célculo del esfuerzo cortante en los pernos que unen el soporte B con
P/N: CA-7250-0002 al Baffle, forward left.

Los pernos utilizados para la unién de estos dos soportes fueron tres, tienen un
diametro de 4.83 mm. La conexién transmite una fuerza 50.06 N. cuando la linea
de accion de la fuerza aplicada pasa a través del centro de gravedad del conjunto
de los pernos, se considera que cada perno soporta una parte igual de la carga.
La fuerza cortante sobre cada perno es de 16.69 N.

Entonces el esfuerzo cortante en los pernos que unen los soportes es:

16.69 N

= W = 0.91 MPa

T
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Calculo del esfuerzo de aplastamiento entre el perno y las placas del
soporte A con P/N: CA-7250-0001 y del Baffle, forward left que une este
mismo.

Como describimos anteriormente el perno tiene un diametro de 4,38 mm. El
soporte A se fabric6 con una lamina de aluminio 2024-T3 cuyo espesor es de 1.6
mm, este es el mismo espesor de la lamina con la que se fabrico el Baffle, forward
left. La conexién entre las dos laminas transmite una fuerza de 25.175 N a cada
perno.

Para hallar el esfuerzo de aplastamiento entre el perno y las dos laminas se
utilizara la siguiente ecuacion.

Ecuacién 12. Esfuerzo de aplastamiento entre el perno y las dos laminas

P
" (Dremache) (Espesor de las laminas )

g

Fuente. Santiago Poveda Martinez. Elementos de fijacion en estructuras aeroespaciales. Visual Graphics
Group.p.7

Donde:

o: Es el esfuerzo de aplastamiento entre el perno y las dos laminas.

P: Es la Fuerza cortante en Ib o N.

Teniendo en cuenta las variables anteriores procederemos a remplazar cada una.

__ 275N .
~ (4.83mm)(1.6mm) 7 mm?

o

Calculo del esfuerzo de aplastamiento entre el perno y las placas del
soporte B con P/N: CA-7250-0002 y del Baffle, forward left que une este
mismo.

El soporte B se fabricé con una lamina de aluminio 2024-T3 cuyo espesor es de
1.6 mm, este es el mismo espesor de la lamina con la que se fabric6 el Baffle,
forward left. La conexion entre las dos laminas transmite una fuerza de conexion
16.69 N a cada perno.
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Entonces el esfuerzo de aplastamiento entre el perno y las dos laminas es

~ 16.69 N 1
"~ (483mm)(1.6mm) ~ mm?

g

Desgarro (Shear out): Desgarro de la zona de la estructura adyacente al
elemento de fijacion. Para el soporte A con P/N: CA-7250-0001.

Para realizar este célculo utilizaremos la siguiente ecuacion.

Ecuacién 13. Resistencia a cortadura del material

R = P
U @W(M

Fuente. Santiago Poveda Martinez. Elementos de fijacion en estructuras aeroespaciales. Visual Graphics
Group.p.7

Donde:

Fsy: Resistencia a cortadura del material.

P: Valor de la carga a la que se produce el desgarro del material de la chapa.
L: Distancia efectiva al borde del material o al proximo agujero.

T: Espesor del material.

Teniendo en cuenta las variables anteriores procederemos a remplazar cada una.

25.175N
391

Fgy = = 0.
SUT(2)(20.12 mm) (1.6 mm) mm?

Desgarro (Shear out): Desgarro de la zona de la estructura adyacente al
elemento de fijacion. Para el soporte B con P/N: CA-7250-0002.

La conexion entre las dos laminas transmite una fuerza de conexion de 16.69 N a
cada uno de los tres pernos utilizados en esta conexion.

16.69 N

= Dazmmemm) A3 MPa

FSU
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A continuacion calcularemos la traccion o fallo por traccion en la estructura
adyacente al elemento de fijacion. Para el soporte A con P/N: CA-7250-0001.

Para realizar este calculo utilizaremos la siguiente ecuacion.
Ecuacion 14. Resistencia a traccion del material

P

Fro = aw =)

Fuente. Santiago Poveda Martinez. Elementos de fijacion en estructuras aeroespaciales. Visual Graphics
Group.p.7

Donde:

Fry: Resistencia a traccion del material.

P: Valor de la carga a la que se produce el fallo a traccién del material de la chapa.
T: Espesor del material

W: Ancho de la chapa.

D: Diametro del agujero.

Teniendo en cuenta las variables anteriores procederemos a remplazar cada una.

i 25175 N 084
W™ (1.6mm)(23.5mm — 483 mm) mm?

Traccién o fallo por traccién en la estructura adyacente al elemento de
fijacion. Para el soporte B con P/N: CA-7250-0002.

. 16.69 N _ose
W™ (1.6 mm)(17 mm —4.83mm) mm?
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Figura 29. Grafica carga de rotura o resistencia a la traccion del aluminio 2024-T3.

Carga rotura (Rm - N/ mm?) de las diferentes aleaciones de aluminio
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7

te elastico o tension a la cual el material tiene una

Figura 30. Grafica del limi

deformacion plastica del 0,2 %.

Limite elastico (Rp 0,2 - N/ mm?) de las diferentes aleaciones de aluminio
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Figura 31. Grafica de alargamiento: Aumento de longitud (%) que tiene un material
cuando se le somete a un esfuerzo de traccion antes de producirse su rotura

Alargamiento (A 5,65 %) de las diferentes aleaciones de aluminio
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Figura 32. Dureza Brinell: Mide la penetracién de una bola de acero en el material

a estudiar.

Dureza Brinell (HB) de las diferentes aleaciones de aluminio
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7.5 SIMULACION EN ANSYS DEL SOPORTE A CON P/N: CA-7250-0001, DEL
SOPORTE B CON P/N: CA-7250-0002 Y EL PERNO AN3-5A.

Se ha decido realizar una serie de simulaciones de estos componentes
estructurales en el software ANSYS 14.0 ya que este programa muestra las
condiciones en las cuales un elemento o componente estructural puede
deformarse o fracturarse.

A continuacion se muestra la simulacion correspondiente de cada componente
estructural y una descripcién de cada una de ellas.

Simulacion en ANSYS del soporte A con P/N: CA-7250-0001 o difusor.
Esfuerzo Normal

El valor de la fuerza aplicada en cada area donde se sujeta el radiador es de
50,35 N.

Figura 33. Se muestra la imagen de la simulacién del esfuerzo normal en el
del soporte A con P/N: CA-7250-0001 o difusor en ANSYS.

\ Geometry /Prnt Preview ), Report Preview/

Fuente. Autor, bajo autorizacién de la Fuerza Aérea Colombina.

En esta fase de la simulacion se puede observar que los esfuerzos se encuentran
distribuidos sobre todas las caras del cuerpo del difusor y en los dobleces de este
mismo.
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Pero recordemos que el esfuerzo maximo que va a soportar este componente
estructural es de 0.00194 MPa, el cual se encuentra por debajo de la resistencia a
la tension que puede soportar el aluminio 2024-T3, la cual es de 400 a 427 MPa
por lo cual sus posibilidades de deformacioén o fractura son minimas.

Tensidn equivalente

Figura 34. Se muestra la imagen de la simulacién de la tensién equivalente
en el del soporte A con P/N: CA-7250-0001 o difusor en ANSYS.

f\Gzometry A Print Preview ), Report Preview/

Fuente. Autor, bajo autorizacién de la Fuerza Aérea Colombina.

En esta fase de la simulacion se realiza un analisis a las piezas o componentes
estructurales sometidos a cargas combinadas donde se muestran los posibles
puntos de fatiga donde se concentran estas cargas o esfuerzos. Se puede
observar que los puntos de fatiga por la concentracion de cargas se encuentran en
los dobleces del difusor
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Simulacion en ANSYS del soporte B con P/N: CA-7250-0002
Esfuerzo Normal
El valor de la fuerza aplicada en la cara donde se sujeta el radiador es de 50,06 N.

Figura 35. Se muestra la imagen de la simulacion del esfuerzo Normal en el
del soporte B con P/N: CA-7250-0002 en ANSYS.

-1,1322¢6
-1,0004e7 Min

0,000 0,050 0,100 (m)
0,025 0015

|\ Geometry {Print Preview ) Report Preview/

Fuente. Autor, bajo autorizacion de la Fuerza Aérea Colombina.

En esta fase de la simulacién se puede observar que la mayor concentracién de
esfuerzos se encuentra distribuida en la parte inferior del soporte. Pero
recordemos que el esfuerzo maximo que va a soportar este componente
estructural es de 0.009776 MPa, el cual se encuentra por debajo de la resistencia
a la tension que puede soportar el aluminio 2024-T3, la cual es de 400 a 427 MPa
por lo cual sus posibilidades de deformacion o fractura son minimas.
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Tensién equivalente

Figura 36. Se muestra la imagen de la simulacién de la tensién equivalente
en el del soporte B con P/N: CA-7250-0002 en ANSYS.

28619
2,3856e7
18092¢7
L7
B 956486

0,000 0,050 0,100(m)
I e )
0,025 0,075

\G [(Print Preview ), Regort Preview/. |

Fuente. Autor, bajo autorizacién de la Fuerza Aérea Colombina.

En el caso del soporte B con P/N: CA-7250-0002, los puntos de fatiga se
encuentran concentrados en las esquinas agudas superiores del area efectiva del
panal del radiador como se muestra en la imagen anterior.
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Simulacion en ANSYS del perno AN3-5A

Se ha realizado una simulacién al perno AN3-5A que tienen como funcién sujetar
los soportes del radiador al Baffle, forward left con parte numero: 251-0038, estos
pernos estan sometidos a un esfuerzo méaximo de 25.175 N y uno minimo de
16.69 N obteniendo los siguientes resultados:

Figura 37. Se muestra la imagen de la simulacion del esfuerzo Normal en el
AN3-5A en ANSYS.

Lt
1 14357e-6
1 460687
103677
-7,6234e-7Min z

0 0L 0,02 (m)
0,005 0,015

Fuente. Autor, bajo autorizacién de la Fuerza Aérea Colombina.

La simulaciéon muestra que el esfuerzo maximo se presenta en la union del
vastago y la cabeza del perno, pero en el caso de nuestros soportes se utilizan
tres pernos para su sujecion lo cual hace que este esfuerzo se distribuya entre los
tres soportando cada uno una parte del esfuerzo al cual estd sometido los
soportes al sujetar el radiador.
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Figura 38. Se muestra la imagen de la simulacién de la tensién equivalente
en el AN3-5A en ANSYS.

10515
1,5976¢5
0Min

0 0,01 0,02 m) ¥
0,005 0,015

Fuente. Autor, bajo autorizacién de la Fuerza Aérea Colombina.

En la simulacion se puede observar que los puntos de fatiga se encuentran
concentrados en la union del vastago y la cabeza del perno, pero esta fuerza no
es suficiente mente fuerte para deformar el vastago del perno o producir su
fractura.
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7.6 IMPLEMENTACION DE LA TOMA DE AIRE NACA.

La toma de aire tipo NACA que se instalara en las aeronaves T-90 Calima, tendra
una forma trapezoidal y sus dimensiones seran las observadas en la figura 35,
teniendo en cuenta, el area efectiva del panal del radiador la cual es de 266 cmz2.

Especificaciones dimensionales de latoma de aire NACA.

Figura 39. Se puede observar las dimensionales de latoma de aire NACA.

- 130 -

[ )]

[

R 127 x 4— 80 .

Observaciones: Las medidas de esta plantilla se encuentran en cm.
El area total de la toma de aire NACA es de 137. 25 cm?

Fuente. Autor, bajo autorizacion de la Fuerza Aérea Colombina.

Ubicacion de latoma de aire NACA.

La toma de aire tipo NACA serd instalada en el lado izquierdo del cowling o
carenaje inferior de la aeronave a una distancia de 6 cm, de la abertura circular
para la entrada de aire y a 2.5 cm, paralelamente de la curvatura del cowling. En

la figura 36, se pude observar la ubicacion de la toma de aire NACA en la
aeronave T-90 Calima.
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Figura 40. Se puede observar la ubicacion de la toma de aire NACA en el
cowling o carenaje inferior de la aeronave T-90 Calima.

Observaciones: En la primera imagen se puede observar las medidas de la
toma de aire NACA y su ubicacion en el cowling o carenaje inferior de la
aeronave.

o

Observaciones: La segunda imagen muestra la ubicaciéon de la toma de aire
en la aeronave T-90 Calima con niumero de matricula FAC 2452, en su primer
vuelo de prueba.

Fuente. Autor, bajo autorizacion de la Fuerza Aérea Colombina.
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7.7 CALCULOS PARA DETERMINAR LA CANTIDAD DE FLUJO MASICO DE
AIRE QUE ATRAVIESA LA HELICE DE LA AERONAVE Y SU VELOCIDAD
FIANAL AL ENTRAR EN LA TOMA DE AIRE NACA.

Para poder calcular la cantidad de flujo masico aire que atraviesa la hélice, asi
como la velocidad final de este mismo, debemos calcular la velocidad inducida de
la hélice en el plano de rotacion, para realizar este célculo nos basaremos en la
teoria elemental de la blade y utilizando las ecuaciones planteadas en la seccion
5.3.1.9 Hélice.

A continuacion empezaremos a calcular la velocidad inducida por la hélice.
W=2C*7r*n

Donde:

w: Velocidad inducida por la hélice.

r: Radio de la blade desde el Spinner al elemento final de la pala.

n: Las rpm proporcionadas por el motor a la hélice.

El dato de las cantidades de RPM proporcionadas por el motor a la hélice a una
determinada velocidad, fueron obtenidos por medios “Flight Data Recorder”
instalado en la aeronave y que tiene como objetivo registrar los datos del
comportamiento de la aeronave durante la trayectoria y el tiempo de duracion del
vuelo, los cuales se encuentran organizados en un libro de Microsoft Excel para
una mejor lectura.

Observaciones

Los datos para realizar estos calculos fueron registrados por el “Flight Data
Recorder” en diferentes intervalos de velocidades alcanzados por la aeronave
durante el vuelo.

Si la aeronave tiene una velocidad de 102,5 nudos esta es equivalente a 52.685
m/s.

0514 &

, S m
102,5 knot’'s | ———— | = 52.685—
1 knot S

Las RPM proporcionadas a la hélice por el motor a esta velocidad son 2708.
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Para determinar el radio de la hélice debemos dividir el didmetro de la hélice por 2,
segun el manual del fabricante de la hélice HARZEL REV 16 para la aeronave
T-90 Calima, el diametro de la hélice es de 81 pulgadas, el cual dividido por 2
obtenemos que el radio de la hélice es de 40.5 pulgadas. Pero si tenemos en
cuenta que la teoria elemental de la hélice establece que si se realiza el calculo
con el radio total de la hélice se obtendria un resultado erréneo, ya que no se
tienen en cuenta aspectos como: la torsion de esta misma, sus dimensiones y las
fuerzas que actian sobre los diferentes puntos o areas de la blade. Para no
incurrir en este error la teoria elemental de la hélice establece que cada blade de
la hélice debe ser dividida en 5 o 10 secciones para obtener un resultado mas
acertado en el momento de calcular la velocidad de la hélice en un determinado
radio.

Figura 41. Se puede observar la division de una blade de una hélice en 10
secciones.

i i
' !
' '

' '

Fuente. FAA. Pilot's Handbook of Aeronautical Knowledge. Chapter 06. Aircraft Systems. 2012, Pag. 5

Para realizar el célculo de la velocidad inducida por la hélice en el plano de
rotacion hemos determinado que el valor del radio de la blade sea desde la raiz de
esta misma hasta el centro de la toma de aire NACA. Siendo este radio de 9.055
pulgadas.

Para poder obtener la velocidad inducida por la hélice en un determinado punto en

su plano de rotacion en m/s, debemos realizar las siguientes conversiones:
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r =9.055in <39’3—7m> = 0.229m
= 2708 RPM ( 1 Min) =45 13Rev
n= 60Seg/) " Seg

Procederemos a remplazar los datos anteriores en la ecuacion para calcular la
velocidad inducida por la hélice.

m
w = 21(0.229 m)(45.13 Rev/Seg) = 64.93?

A continuacion utilizaremos la siguiente ecuacién, para calcular la cantidad de flujo
masico que atraviesa la hélice.

m= pA(V+v)
Donde:
m: Es el flujo mésico que atraviesa la hélice.
p: Corresponde a la densidad del aire.
A;: Es el area del disco de la hélice.
V: Es la velocidad real de la aeronave.
v: Velocidad inducida por la hélice en el aire el plano de rotacion.
Para determinar el area del disco de la hélice utilizaremos la siguiente ecuacion:
A, = nr?
Donde r2es el radio de la hélice elevado al cuadrado
A; = 1(0.229 m)? = 0.164 m?

Obtenido este dato procedemos a remplazar en la ecuacion anterior para
determinar el flujo masico que atraviesa la hélice.
K m m K
= 0.9375—2 + 0.164 m? ( 52.685— + 64.93— ) = 16.083 =
m s S s

Segun el calculo anterior la cantidad de masa de aire que atraviesa la hélice es
de 18.083 kg/s.
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Hallados estos datos procederemos a realizar el calculo de la velocidad final del
flujo masico, cuando este ha atravesado la hélice. Para poder encontrar esta
velocidad debemos aplicar la siguiente ecuacion.

T=px*x A (V+v)*V,
Donde:
T: Es el impulso generado por la hélice.

V;: Es la velocidad final del flujo masico cuando este ya ha atravesado la hélice y
realizando el despeje quedaria de la siguiente forma.

T
V, =
Lopx ALV +)

Para poder utilizar esta ecuacion debemos hallar la variable 7 que es el impulso
generado por la hélice recordemos que el empuje generado por la hélice es la
masa por unidad de tiempo multiplicado por el cambio total en la velocidad por
unidad de tiempo a traves del volumen de control y la cual hallaremos por medio
de la siguiente ecuacion.

T=p*x A (V+v)2v
Procederemos a reemplazar los valores en las variables de la anterior ecuacion.

Kg ) m m m Kg*m
T =09375—5 + 0.164 m? (52.685— + 64.93—) » 2 (64.93 —) = 2348.29 ——
m S S S S

Como ya hemos hallado el impulso generado por la hélice, procederemos a
remplazar en la ecuacion dada para calcular la velocidad final del flujo masico
cuando este ya ha atravesado la hélice.

Kg*m

SZ m
— — = 129.85—
% 0.164m? (52.685? + 64.93 ?) S

2348.29

V]_ == Kg

0.9375T
Como hemos podido observar la velocidad final del flujo masico, cuando este ha
atravesado la hélice es de 129.85 m/s. Con esta velocidad podremos calcular la
cantidad de flujo méasico de aire, el caudal y el nimero de Reynolds, con lo cual
podremos determinar el movimiento del fluido en nuestra toma de aire tipo

NACA.

128



Como se describié anteriormente y teniendo en cuenta las medidas de nuestro
radiador y su area efectiva, se seleccioné que la forma de nuestra toma de aire
tipo NACA, tenga una forma trapezoidal, cuyo conducto es directo hacia el
radiador sin ningun tipo de obstaculo, como se muestra en la siguiente figura.

Figura 42. Se puede observar el area de instalacion de latoma de aire NACA,
con forma trapezoidal y cuyo conducto es directo hacia el radiador sin
ningun tipo de obstaculo.

2014/01/21 06:68 AM

Fuente. Autor, bajo autorizacién de la Fuerza Aérea Colombina.

A continuacion procederemos calcular la cantidad de flujo masico de aire, el
caudal y el numero de Reynolds, con lo cual podremos determinar el movimiento
del fluido en nuestra toma de aire tipo NACA.
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Como primer paso debemos determinar el aérea total de nuestra toma de aire
NACA, para ello utilizaremos la siguiente ecuacion teniendo en cuenta su forma
trapezoidal.

b,

_ (Base menor + Base mayor) * Altura
B 2
b, + b,)h
LIS

En nuestra toma de aire NACA con forma trapezoidal las medidas son las
siguientes:

Base mayor: 13 cm

Altura de la figura trapezoidal: 16.5 cm
Base menor: 8 cm

El &rea total de nuestra toma es la siguiente:

A_(B+b)*h_A_(8cm+13cm)16.5€m

_ 2
> > 137.25cm

Para poder utilizar este resultado debemos realizar una conversion de cm? a m2.
1 cm? esigual a 0,0001 mz.

0.0001 m?

137.25 cm?
cm ( 1 cm?

) =0.013725 m?

El area total de entrada de nuestra toma de aire hacia el radiador es de
0.013752 m2. A continuacion calcularemos el caudal en la toma de aire con la
siguiente ecuacion.
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Q=AxV
Donde:
Q: Es el caudal de aire.
A: Es el area de la seccién de la toma de aire por donde circula el fluido.
V: La velocidad final del fluido cuando este ya ha atravesado la hélice.

Remplazando las variables

m m3
Q =0.013725 m? 129.85? = 1.782T

Ahora hallaremos el gasto masico dada la siguiente ecuacion.
m=px*xVx§
Donde:
m: Gasto masico.
p: Densidad del fluido.
V. La velocidad final del fluido cuando este ya ha atravesado la hélice.
S: Es el area de la seccion de la toma de aire por donde circula el fluido.
Procederemos a reemplazar los valores en las variables de la anterior ecuacion.

Kg
S

Kg

= 0.9375—5
m

m
129.85? * 0.013725 m? = 1.670

Por ultimo determinaremos el nimero de Reynolds con la siguiente ecuacion para
tuberias no circulares.

p * Vs(4 * Ry)
e=——"-—
U

Donde:
Re: NUmero de Reynolds.
p: Densidad del fluido.

V;: La velocidad final del fluido cuando este ya ha atravesado la hélice.
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Ry Es el radio hidraulico de la seccion de la toma por donde circula el fluido.
u: Viscosidad dinamica del fluido (Aire = 2.37 * 107°N * s/m?).

Para calcular el radio hidraulico de nuestra toma de aire, debemos utilizar la
siguiente ecuacion, ya que esta es para las secciones con forma trapezoidal.

-
—
\_\»

1}?;‘; o (b+z*y)y
z 41 h =
b b+2yV1+22
Trapezoidal

Para poder hallar z se puede hacer mediante la ecuacion del area total geométrica
de la seccion de la toma de aire.

A= (b+zy)y
Donde despejando z nos quedaria esta ecuacion de la siguiente forma:

4_p
y

7 = —

y

A continuacién se procede a reemplazar las variables

137.25 cm?

————8cm
7 =—165cm = 0.0192

16.5 cm

Teniendo en cuenta que el valor de z es 0.0192 reemplazamos los datos en la
ecuacion de radio hidraulico.

(8cm + 0.0192 x 16.5 cm)16.5 cm
= =3.34cm

8 cm+ 2(16.5 cm)V1 + 0.01922

Como ya hemos obtenido el R, procedemos a reemplazar este dato en la
ecuacion del numero de Reynolds para tuberias o secciones no circulares.
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Pero antes de remplazar este dato en la ecuacion del nimero de Reynolds
debemos convertir este resultado a metros.

3.34 cm( ) =0.0334m

100 cm
Entonces reemplazando las variables en la ecuacién del numero de Reynolds.

0.9375 %9 . 129.85™ (4  0.0334 m)
_ m S

R, =
237+10-5 NS
m

= 665093.35

Tabla 07. Se puede observar el incremento de la velocidad del aire al
atravesar la hélice en diferentes rangos de velocidades de la aeronave.

Velocidad Velocidad RPM Velocidad Temperatura | Temperatura

del avién en | del avion | proporcionadas | final del aire | del aceite en | del aceite en
Knot's en m/s por el motor al atravesar °F °C
la hélice

102,5 Knot's | 52,68 m/s 2708 129,85 m/s 221,38°F 105.21°C
118,75 Knot's | 61,03 m/s 2612 125,25 m/s 233,15°F 111.75°C
111,75 Knot's | 57,49 m/s 2592 124,30 m/s 231,78°F 110.99°C
125,5 Knot's | 64,56 m/s 2496 119,73 m/s 222,38°F 105.77°C
131,75 Knot's | 67,78 m/s 2503 120,01 m/s 231,92°F 111.07°C

Fuente. Autor, bajo autorizacién de la Fuerza Aérea Colombina.

Tabla 08. Se puede observar el flujo masico que atraviesa la hélice y el
caudal de aire y gasto masico en la entra de aire NACA.

Velocidad del Velocidad inducida Flujo masico | Caudal de aire | Gasto masico

avion en de la hélice en su que atraviesa | enlatomade | enlatomade
Knot's plano de rotacion - la hélice aire NACA aire NACA

m/s

102,5 Knot's 64,93 m/s 18.083 Kg/s 1.782 m3/s 1.670 Kg/s
118,75 Knot's 62,63 m/s 19.012 Kg/s 1.781 m3¥/s 1.611 Kg/s
111,75 Knot's 62.15 m/s 18.394 Kg/s 1.706 md/s 1.599 Kg/s
125,5 Knot's 59.87 m/s 19,131 Kg/s 1.643 m3/s 1.535 Kg/s
131,75 Knot's 60,01 m/s 19,647 Kg/s 1.647 m3/s 1.544 Kg/s

Fuente. Autor, bajo autorizacién de la Fuerza Aérea Colombina.

Como se puede observar en esta tabla el aumento del flujo masico que atraviesa
la hélice y el gasto masico en la toma de aire NACA, depende de la velocidad
inducida de la hélice en su plano de rotacion la cual es proporcional segun el
namero de RPMS.
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7.8 ANALISIS TERMICO DEL RADIADOR

El método utilizado fue el de “La efectividad del — NUT”, explicado en el capitulo
de intercambiadores de calor de Cengel.

Dentro del procedimiento, se debe hallar el coeficiente de F.C el cual se determina
teniendo en cuenta la siguiente ecuacion.

Ecuacién 15. Coeficiente total de transferencia de calor.

1

1
U h

1
o
Fuente: Cengel. Yunus A. Transferencia de Calor y Masa. México: McGraw Hill, 2011. p. 672
Dénde:
U: Coeficiente total de transferencia de calor.
h;: Coeficiente total de transferencia de calor interno.
h,: Coeficiente total de transferencia de calor externo.
A continuacion hallamos el coeficiente interno
Se debe hallar el nUumero de Reynolds, utilizando la siguiente ecuacion.

Ecuacién 16. Ecuacion para hallar el nimero de Reynolds.

_Za*b
" a+b

Fuente: Cengel. Yunus A. Transferencia de Calor y Masa. México: McGraw Hill, 2011. p. 422
Dénde:

Dy, : Didmetro hidraulico

a: Altura

b: Base

Remplazando en la ecuacion anterior

D = 2(2,5 * 1073 m)(0,09 m)
"7 (2,5 %1073 m) + (0,09)

= 0,004864 m
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Hallamos el flujo volumétrico
Ecuacién 17. Flujo volumétrico.

m 1,8Kg/Seg
=—=——""22-0,002165m3/S
o 8312 K/m? m*/Seg

Fuente: Cengel. Yunus A. Transferencia de Calor y Masa. México: McGraw Hill, 2011. p. 422
Doénde:

V. Flujo volumétrico

m: Flujo mésico asumido

p: Densidad del fluido — Densidad SAE 50 a 115 °C. Fuente Cengel. Yunus A.
Paso siguiente hallamos la velocidad media.

Ecuacién 18. Velocidad media.

Vo V _0,002165 m?/Seg
™ Ac  (0,0025 * 0,09)m?

=9,6246 m/Seg

Fuente: Cengel. Yunus A. Transferencia de Calor y Masa. México: McGraw Hill, 2011. p. 422
Donde:

U, Velocidad media

V: Flujo volumétrico

Ac: Area del conducto o tuberia

Obtenidos estos datos procedemos a hallar el numero de Reynolds.
Ecuacién 19. Ecuacion del numero de Reynolds.

Vp*Dy ,  (9,6246 m/Seg)(0,004864 m)
v T T 0,146 * 10-*m?/Seg

Re = = 3206,44

Fuente: Cengel. Yunus A. Transferencia de Calor y Masa. México: McGraw Hill, 2011. p. 422
Doénde:

R.: NUumero de Reynolds
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V.. Velocidad media
Dy,: Didmetro hidraulico
v: Viscosidad cinematica del fluido.

Dadas estas condiciones se halla el numero de Nusselt, pero primero se debe
hallar el factor de correccién que corresponde a:

Ecuacion 20. Factor de friccion
F = (0,791InR, — 1,64)_2
Fuente: Cengel. Yunus A. Transferencia de Calor y Masa. México: McGraw Hill, 2011. p. 441

Doénde:
F: Factor de friccion
R.: NUmero de Reynolds
F =(0.791InR, — 1,64)~2
F = (0.791n (3206,44) — 1,64)2
F = 0,044
Para hallar el numero de Nusselt
Ecuacion 21. Numero de Nusselt
(5.

F 0,5 2

107 +127(5) (B3-1)

N, =

Fuente: Cengel. Yunus A. Transferencia de Calor y Masa. México: McGraw Hill, 2011. p. 441
Donde:
Ny: Namero de Nusselt

B.: Numero adimensional de Prandtl

(O,%44

2
1,07 + 12,7 (%)0'5 (200§ - 1)
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Remplazando para hallar h; en la siguiente ecuacién

Ecuacion 22. Coeficiente de transferencia interno es posible de hallar despejando
la ecuacién del nimero Nusselt despejando h;.

K

h; = B * Ny,
Fuente: Cengel. Yunus A. Transferencia de Calor y Masa. México: McGraw Hill, 2011. p. 436
Doénde:
D: Diametro de la tuberia
K: Conductividad térmica
N,: Numero de Nusselt
h;: Coeficiente total de transferencia de calor interno

w
_ 01352 557 (76,96)

0,004864

H =2138,87 w/m? *°C

A continuacién hallaremos el coeficiente externo
Condiciones del aire a 3200 m

T,: -5, 79°C

p: 0,891Kg/m3

u: 1,687 « 105 Kg/m = seg

K: 0,0237 w/im *°C

P.. 0,7387

Obtenidos estos datos procedemos a hallar el numero de Reynolds con la
ecuacion 19 anteriormente descripta.

(O'Eﬁ#) (61,91m/seg)(0,0025m?)

R, =
¢ 1,687 * 105K g/m * seg

= 8174,54
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A continuaciéon hallamos el niUmero de Nusselt utilizando la ecuacién 22, de la
pagina 436 del libro de Cengel. Yunus A. Transferencia de Calor y Masa. México:
McGraw Hill, 2011

Ny = 0,102 * R,%°7° % py1/3
Ny = 0,102 * 8174,54%675 x 0,73871/3

Ny = 40,33

Hallamos el coeficiente externo se puede calcular utilizando la ecuacion del
namero de Nusselt promedio

Ecuacién 22. Numero de Nusselt promedio.

hD Nu * K
Nitgrom = > h = 20"~

Fuente: Cengel. Yunus A. Transferencia de Calor y Masa. México: McGraw Hill, 2011. p. 436
Dénde:

Nuy,,om: NGmero de Nusselt promedio.

h: Coeficiente externo

K: Es la conductividad térmica

D: Diametro de la tuberia o conducto

Reemplazando los valores en la ecuacion obtenemos:

,  (40,33)(0,0237 w/m x °C)

0.00251m2 = 382,32 w/m? % °C

Obtenidos los valores de Coeficiente externo e interno procedemos hallar el
coeficiente de calor total, utilizando la ecuacion niumero 15.

1 U 1 = 324 33—W
1 1 - T m2 x°C

= -
1.1 +
R, "hy, 213837 ' 38232

1+1 U
=—+4+—>
h; ~ hy
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Después de hallar el coeficiente total, se debe hallar el NUT
Ecuacion 23. NUT

U * As
NUT =

Cmin
Fuente: Cengel. Yunus A. Transferencia de Calor y Masa. México: McGraw Hill, 2011. p. 694
Dénde:
NUT: Numero de unidades de transferencia
U: Coeficiente de transferencia de calor total
As: Area superficial
Cmin: Razén de capacidad calorifica menor

Pero primero se determina la razén de capacidad calorifica menor, teniendo en
cuenta que

C=m=x*Cp
Donde:
C: Capacidad calorifica
m: Flujo mésico
Cp: Calor especifico
Este calculo se realiza tanto para el aire y el aceite
Coceite = (1,8 m/seg) (2122 j/Kg » °C) = 3819,6 w/°C
Chire = (1,59 m/seq) (2122 j/Kg * °C) = 1601,36 w/°C

La razon de capacidad calorifica menor es el valor mas pequefio de los calculados
y corresponde al Cy;,., ahora se calcula el NUT.

(324,33 w/m? * °C)(0,365)

NUT = = 0,07392
1601,35 w/°C
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El método del NUT, dice que la eficiencia del intercambiador de calor esta dada en
funcion de

Ecuacién 24. Efectividad de transferencia de calor

€= Qreal

Qmax

Fuente: Cengel. Yunus A. Transferencia de Calor y Masa. México: McGraw Hill, 2011. p. 694
Dénde:

€: Efectividad de transferencia de calor

Q.cq:: Transferencia de calor real

Qmax: Velocidad maxima posible de transferencia de calor

La velocidad maxima posible de transferencia de calor se puede obtener mediante
la siguiente ecuacion.

Ecuacion 25. Velocidad méaxima posible de transferencia de calor
Qmax = Cmin(Taceite — Taire)
Qmax = 1601,35(115°C — (=5,49°C))
Qmax = 1934271 w

Para calcular la eficiencia, hay que tener en cuenta que el intercambiador es de
flujo cruzado, y los fluidos no se mezclan, en la pagina 694 del libro de
Transferencia de Calor y Masa, la ecuacion que podemos utilizar es la siguiente.

0,22
€=1-exp{——— (exp(—NUT?78 — 1))
C

La Unica variable que falta por hallar es ¢ que corresponde a

Crin 160135
- (= —-
Conax 3819,6

c= = 0,4187

Reemplazando

0,073920'22)(e(—o,4187(0,073920'78—1)

I — 0,069489
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Para hallar la temperatura de salida, tenemos que Q es la transferencia de calor
de los dos fluidos es decir.

Qaceite =M Cp (TEntrada - TSalida) Y Quire =M Cp (Tsatida — Tentrada)
Para hallar Q , debemos despejar y remplazar en la siguiente ecuacion
Q

QM ax

& = Q =¢&*Qpyax

Remplazando:
Ouax = (0,06948)(193427,1)(10) = 134882,05 w
Procedemos hallar las temperaturas de salida para el aceite:

Para el aceite

Tsatida de aceite = Tentrada — =
me,

o 134882,05 o
Tsatida de aceite = 115 °C — m = 79,68°C

Para el aire

Tsatida det aire = Tentrada + mCp

134882,05

TSalida del aire = —579°C + m

= 78,53°C
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- Analisis grafico de los datos obtenidos del vuelo de la aeronave T -90
Calima con la implementacion de la entrada NACA.

Para verificar la efectividad de la entrada NACA se configuro el sistema de “Data
Logger” del D-180 en el avion matricula 2443, a continuacion se muestran los
datos grabados antes de instalar la toma de aire NACA en carenaje del motor y
después de la modificacion de esta.

Figura 43.Datos de indicacion de la alta temperatura antes de instalar la toma de
aire NACA.
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Se puede ver en la grafica 01. Que el aumento de temperatura es de 4.3 grados
por minuto y la disminucién de temperatura es de -6.7 grados por minuto, lo que
quiere decir que para vuelo en crucero la temperatura disminuia pero no lo
suficiente, en ese momento el problema podria ser que la entrada de aire no fuese
suficiente o que el flujo de aire hacia el radiador no fuese suficiente para disipar la
calor, por eso se tomo la decisidon de hacer una toma de aire NACA adicional.
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En la siguiente grafica se puede observar la disminucién de la temperatura
después de haberse instalado la toma de aire NACA.

Grafica 44. Datos de indicacién de la temperatura después de instalar la toma de
aire NACA.
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Se puede observar que la disminucion de temperatura llego a -6.8 grados por
minuto, esto significa que el tamafio y la disipacion de energia del radiador es
suficiente. En la grafica anterior se puede apreciar que temperatura se mantiene
casi constante, excepto cuando baja la altitud casi al final de la grafica. En esta la
temperatura maxima registrada fue de 205 grados, lo que es arco amairillo.

La temperatura 6ptima del motor debe ser de 184 grados y la mayoria del tiempo
esta se mantuvo entre 180 y 205 grados, lo cual es éptimo para el funcionamiento
del motor segun el fabricante.
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7.9 SIMULACION EN BLENDER PARA LA VISUALIZACION DEL FLUJO DEL
AIRE EN EL INTERIOR DEL COWLING.

Después de determinar las areas de entrada y de salida, como la nueva posicion
del radiador con P/N: P20005C, se procede a realizar una simulacion en un
software de CFD para visualizar el flujo a través del motor y del carenaje del avion.
La simulacién se realizé a la velocidad de crucero del Calima T-90 y al angulo de
crucero.

Figura 45. Muestra el comportamiento de la corriente de aire, cuando esta
entra por la toma de aire tipo NACA y sale por las aberturas que se
encuentran en el cowling inferior.
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Fuente. Autor, bajo autorizacién de la Fuerza Aérea Colombina.

Las lineas vectoriales representan el caudal de aire entrante por la toma, con esto
se pretende demostrar la efectividad del sistema instalado. Ademas permite ver el
estancamiento parcial que se produce por el volumen del motor.
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Figura 46. Muestra el comportamiento de la corriente de aire cuando esta
atraviesa la hélice y entra en la toma de aire tipo NACA.
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Fuente. Autor, bajo autorizacion de la Fuerza Aérea Colombina.

Las lineas frontales representan el flujo de aire siendo acelerado por la velocidad
de vuelo de la aeronave y la hélice, la cual empuja al aire impacto sobre la cara
frontal del radiador P/N P20005C. Cabe recalcar que la geometria de la entrada de
aire tiene un &rea similar al area frontal al radiador P/N P20005C.

Figura 47. Se aprecia el comportamiento del aire en el interior del cowling y
se aprecia el estancamiento parcial de este por el volumen del motor.
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Fuente. Autor, bajo autorizacién de la Fuerza Aérea Colombina.
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La salida del aire caliente que entra por la rejilla del radiador con P/N: P20005C
sale por las aberturas laterales inferiores de la aeronave asi mismo se puede
observar que una gran parte del flujo que ingresa al cowling se estanca en el area
del motor, pero aun asi esto ayuda a mantener la temperatura de cabeza de
cilindro del motor.

Figura 48. Se puede observar el aire cuando este pasa a través del area
efectiva del radiador extrayendo el calor del lubricante y se observa que
cuando el flujo de aire sale del interior del cowling al ambiente.
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Fuente. Autor, bajo autorizacién de la Fuerza Aérea Colombina.

Para esta simulacion solo se tomo en cuenta el corte realizado en el cowling para
la refrigeracion del radiador P/N P20005C, por lo cual la temperatura del motor no
es totalmente dependiente de esta simulacién, ya que existen otras cuatro (4)
entradas para dicha necesidad.
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7.10 CAMBIO EN EL PESO Y BALANCE

De acuerdo a las siguientes tablas que se anexa de peso y balance de la
aeronave T-90 calima, no existen cambios significativos en el centro de gravedad
de la aeronave.

Tabla 09. Muestra el calculo del peso y balance de la aeronave T-90 Calima.

DATA SHEET WEIGHT AND MAC C.G C.G
BALANCE CALIMA T-90 17.5%-275% FORWARD AFTER
FECHA FAC No. SERIE No. PESADO EN:

2443 CAMAN

COMPONENTE WEIGHT ARM MOMENT CG

NOSE GEAR 351.00000 45.55 15988.05
MAIN GEAR LH 607.66660 99.17 60262.29672

MAIN GEAR 595.33330 99.17 59039.20336

RADIATOR 4.2064 68,5 288.1384

SUPPORTS
EMPTY WEIGHT 1558.2063 312.39 135577.6885 87.008818

Fuente. Autor, bajo autorizacién de la Fuerza Aérea Colombina.

Peso original de la aeronave sin modificacion alguna en su estructura o equipos
abordos: 1554 Ib.

Peso de los soportes: 4.2064 |b.
Peso con los soportes: 1558.206 Ib.

4.2064 b * 100%

Porcentaje de aumento de peso = 1554 b

= 0.0027 %

Porcentaje de aumento del peso es de 0.0027%

Para calcular el centro de gravedad de la aeronave se utiliza la siguiente ecuacion.

_ TOTAL MOMENTO
" TOTAL PESO

Reemplazando las variables

_ 135577.6885

= 15582063 1p 07008818
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La aeronave con la antigua posicion del radiador tiene un peso total de 1554 Ib y
su centro de gravedad esta situado a 87.05829 pulgadas. Cuando se instalaron los
soportes en la nueva posicion del radiador el peso de la aeronave aumento
1558.2063 Ib y su nuevo centro de gravedad estara situado 87.008818 pulgadas el
cual esta dentro de los limites dados por el fabricante Lancair International, Inc.

Las ecuaciones anteriores fueron obtenidas de manual de podrecimiento para el
calculo de peso y balance en aeronaves y helicépteros o también conocido como
FEDERAL AVIATION ADMINISTRATION-FAA. Aircraft Weight and Balance
Handbook. FAA-H-8083-1A. Oklahoma City: FAA, 2007. 97 p.
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8. ORDEN DE INGENIERIA

El presente trabajo de grado tiene como uno de sus objetivos entregar una orden
de ingenieria a la fabrica de aviones T-90 Calima ubicada en el Comando Aéreo
de Mantenimiento. Esta orden de ingenieria contiene los siguientes items.

e Descripcion del problema de la alta temperatura en el interior del radiador
asi como sus causas.

e Propuesta de ingenieria para la solucion de la problemética presentada en
la aeronave por las altas temperaturas en el aceite lubricante al salir del
radiador.

e Disefio y paso a paso del proceso de fabricacion del conjunto de soportes
metalicos para la nueva posicion del radiador

e Determinar un procedimiento técnico para el cambio de posicién del
radiador de la aeronave.

e Determinar un procedimiento técnico para la implementacién de una toma
de aire tipo NACA en el cowling inferior de la aeronave.

e Determinar un procedimiento técnico para el mantenimiento de los soportes
metalicos para la nueva posicion del radiador y el mantenimiento de este
mismo.

e Planos de los disefios de los soportes para la hueva posicion del radiador.
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9. CONCLUSIONES

Durante la inspeccion visual del motor y sus componentes, se pudo
determinar, que la posicidén del radiador detras del cilindro nimero cuatro,
es la principal causa del calentamiento del aceite utilizado para la
refrigeracion del motor y la lubricacion de los componentes de este mismo,
ya gue al estar detras del cilindro y a la misma altura, el radiador no esta
expuesto a una corriente de aire libre y fresca.

Para solucionar la problematica del calentamiento del aceite utilizado para
la refrigeracion del motor y para la lubricacion de los componentes de este
mismo, se realiza el cambio de posicion del radiador hacia la parte inferior
del motor.

Se decidié implementar una toma de aire tipo NACA, cuyo objetivo es
garantizar una corriente de aire limpia y fresca para ser utilizada en la
refrigeracion de los tubos internos del radiador por donde circula el aceite
lubricante.

La implementacion de esta toma de aire tipo NACA no influyé
negativamente en la aerodinamica del cowling inferior de la aeronave.
Durante los vuelos de prueba registrados en la orden de ingenieria se
puede observar que la implementacion de esta toma de aire tipo NACA
contribuyo con la disminucién de la temperatura del aceite lubricante en un
45 por ciento.
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