
 
  

1 
 

  
 

 

 

Propuesta de diseño para la alteración 

menor estructural de la tapa de 

inspección del cono de cola de la aeronave 

Beechcraft B300 para la instalación de 

una antena UHF-SHF. 

 

 
 
 

 

 

Fundación Universitaria Los Libertadores 
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GLOSARIO 

 

Las siguientes definiciones son los términos comúnmente usados para el análisis estructural de 

los materiales compuestos. Estas descripciones son tomadas del MIL-HDBK-17-2F. 

COMPOSITE MATERIALS HANDBOOK VOLUME 2. POLYMER MATRIX 

COMPOSITES / DEPARTMENT OF DEFENSE-UNITED STATES OF AMERICA. Cuyo 

objetivo es aclarar o recordar al lector de una manera sencilla y concreta dichos términos.  

ADHESIÓN: el estado en el que dos superficies se mantienen juntas en una interfaz mediante 

fuerzas o acciones de unión o ambas. 

ADHESIVO: una sustancia capaz de mantener unidos dos materiales mediante fijación 

superficial. En el manual, el término se usa específicamente para designar adhesivos estructurales, 

aquellos que producen uniones capaces de transmitir cargas estructurales significativas. 

ANISOTRÓPICO: no isotrópico; que tiene propiedades mecánicas y / o físicas que varían con 

la dirección. 

 CURADO: para cambiar las propiedades de una resina termoestable de forma irreversible por 

reacción química, es decir, condensación, cierre de anillo o adición. El curado se puede lograr 

mediante la adición de curado (reticulación) agentes, con o sin catalizador, y con o sin calor. El 

curado puede ocurrir también por adición, como ocurre con los curas de anhídrido para sistemas 

de resina epóxica. 

DELAMINADO: una separación deliberada de una unión o interfaz unida, generalmente con 

fines de reparación. 

DUREZA: resistencia a la deformación; generalmente medido por sangría. Los tipos de 

pruebas estándar incluyen Brinell, Rockwell, Knoop y Vickers. 
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ESFUERZO: el cambio por unidad, debido a la fuerza, en el tamaño o la forma de un cuerpo 

referido a su tamaño o forma original. La deformación es una cantidad no dimensional, pero con 

frecuencia se expresa en pulgadas por pulgada, metros por metro o porcentaje. 

ESTRÉS: la intensidad en un punto en un cuerpo de las fuerzas o componentes de las fuerzas 

que actúan en un plano dado a través del punto. El estrés se expresa en fuerza por unidad de área 

(libras-fuerza por pulgada cuadrada, mega pascales, etc.). 

FIBRA: un término general utilizado para referirse a materiales filamentosos. A menudo, la 

fibra se usa como sinónimo de filamento. Es un término general para un filamento de longitud 

finita. Una unidad de materia, ya sea natural o artificial, que forma el elemento básico de telas y 

otras estructuras textiles. 

FIBRAS DE VIDRIO: una fibra hilada a partir de un producto inorgánico de fusión que se ha 

enfriado a una condición rígida sin cristalizar. 

FRACTURA DE CORTE (para materiales de tipo cristalino): un modo de fractura resultante 

de la traslación a lo largo de planos de deslizamiento que están orientados preferentemente en la 

dirección del esfuerzo de corte. 

LAMINADO QUASI-ISOTRÓPICO: un laminado simétrico y equilibrado para el cual una 

propiedad constitutiva de interés, en un punto dado, muestra un comportamiento isotrópico en el 

plano del laminado. 

MÓDULO DE YOUNG: relación entre el cambio de tensión y el cambio de tensión por debajo 

del límite elástico de un material. (Aplicable a tensión y compresión). 

MÓDULO DE RIGIDEZ (también módulo de cizallamiento o módulo de torsión): la relación 

entre la tensión y la deformación por debajo del límite proporcional para la tensión de 

cizallamiento o torsión. 
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MOLDEADO DE BOLSAS (VACUM): un método de moldeo o laminado que implica la 

aplicación de presión de fluido a un material flexible que transmite la presión al material que se 

está moldeando o uniendo. Presión de fluido, generalmente se aplica por medio de aire, vapor, 

agua o vacío. 

PRUEBAS NO DESTRUCTIVAS (NDT): ampliamente considerado sinónimo de NDI. 

PREPREG: listo para moldear o curar material en forma de lámina que puede ser remolque, 

cinta, tela o tapete impregnado con resina. Se puede almacenar antes de su uso. 

PESO SUPERFICIAL DE FIBRA: el peso de fibra por unidad de área de preimpregnado. 

Esto a menudo se expresa como gramos por metro cuadrado en relación con los ejes de referencia 

naturales inherentes al material. 

RESISTENCIA: la tensión máxima que un material es capaz de soportar. 

SHF: Super High Frecuency (inglés) - Super Alta Frecuencia. 

UHF: Ultra High Frecuency (inglés) -Ultra Alta Frecuencia. 
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Capítulo 1 

Introducción 
 

Las aeronaves modelo Beechcraft B300 son utilizadas no solo para el transporte de pasajeros 

sino también para misiones de inteligencia y monitoreo, debido a que es una aeronave  categoría 

grande ( Unidad Administrativa Especial Aeronáutica Civil, 2007), con  un techo de vuelo cercano 

a los 35.000 ft y  una velocidad de operación de 194 a 263 knots (0.58 Mach) desde los  21,000 ft. 

a los 35,000 ft (Unidad Administrativa Especial de Aeronáutica Civil, 2009) favorable para este 

tipo de misiones. 

Partiendo de la necesidad de reubicar la instalación una antena UHF-SHF la cual es usada  para 

operaciones especiales de monitorio abordo  de la cabina de pasajeros de una aeronave Beechcraft 

modelo B300, debido a que dicha antena opera en un rango de frecuencia que oscila entre los 2200 

MHtz hasta los 3.5 GHtz lo cual es probable que la salud de la tripulación y pasajeros se vea 

afectada por la radiación a la que se ven expuesta al operar este tipo de antenas; además de que a 

encontrarse al interior de la cabina causa incomididad a los pasajeros. Surge la idea de ser 

trasladada la instalación  de la antena fuera de la cabina de pasajeros con el fin de disminuir y 

apartar la radiación  irradiada por antena del personal que se encuentra dentro de la aeronave y 

brindar mayor confort al pasajero. 

Por lo anterior en este documento se presenta la propuesto para ser instalada la antena UHF-

SHF en la parte interna de la tapa de inspección derecha del  cono de cola de la aeronave en meción. 

Esta propuesta contempla el diseño conceptual y preliminar de una alteración menor de la tapa 

de inspección al fabricada en material compuesto con el fin de permitir que la señal emitida por la 

antena no tenga interferencia, ya que con la tapa de inspección original  al ser de aleación de 
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aluminio ALCLAD 2024-T3 interfiere la señal de trasnmisión y de recepción de la antena. Ademas 

se presenta la solción para el componente estrutual para la instalación de la antena sobre la tapa de 

inspección en material compuesto al diseñar un soporte capaz de soportar la carga de la antena y 

el cual tenga la capacidad de variar su dimensión para permitir el ingreso de la antena desde el 

exterior de la aeronave, así como la posibilidad de ser removida si así se requiere. 

Para estudiar y analizar que dichos diseños tanto de la tapa de inspección en material compuesto 

son capaces de soportar  las cargas operativas, es decir, los factores de carga máximos de la 

aeronave los cuales se presentan  en condiciones de aterrizaje de emergencia, como inidica la 

autoridad aeronáutica de los los Estados Unidos de America (FAA) ralacionadas en el marco legal 

Capítulo 3.4 , es necesario ralizar modelamiento de cada una de las partes del diseño considerado, 

realizar una caracterización de los materiales a implementar en la tapa de inspección en material 

compuesto, posteriomente ser simuladas en el software ANSYS® las cargas maxímas operativas 

ordenadas por la autoridad, ademas de un analisis academico de una carga debido la presión 

dinámica que el fluido ejerse sobre la tapa de inspección y con base a estas simulaciones poder 

predecir el comportamiento de los materiales y ser comparados para su interpretación. Adicional 

este proyecto de grado emplea el calculo teorico del laminado como herramienta de comparación  

con los datos obtenidos de las simulaciones. 

La propuesta descrita en este docuemento se desarrolla mediante la licencia académica 

dispuesta para el uso de este tipo de proyectos otorgada a los estudiantes por la Fundación 

Universitaria Los Libertadores; la licencia ANSYS® Academic 2019 R1 (traducida al español: 

ANSYS® Académica 2019 R1) ofrece la posibilidad de ejecutar e interactuar con los módulos 

Static Structural ( traducido al español: estática estructural)  y el módulo ACP PRE - ANSYS® 

Composite Prep ( traducido al español: ANSYS®  previo compuesto). Los computadores en donde 
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se solucionan todas las simulaciones cuentan con  4 núcleos de  capacidad para resolver las fases 

finales en cada proceso matemático MEF (Método de elementos finítos)  inmerso en la 

programacíon del software.    
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Capitulo 2 

Planteamiento del problema 
 

 Los países potencia (Estados Unidos de América, Rusia, China, Inglaterra etc.) han competido 

por el control del espectro electromagnético tal como afirma la revista profesional del ejército de 

EE UU “desde la guerra Ruso Japonesa iniciada en febrero de 1904, hasta el conflicto del Golfo 

Pérsico, ha contribuido en forma determinante al desarrollo de dispositivos electrónicos que 

permiten obtener éxito en las operaciones militares” (Vega, 1992). A partir de este tipo de 

enfrentamientos nace el termino guerra electrónica que se refiere usar y controlar el espectro 

electromagnético para proteger, comunicarse y evitar que el adversario interrumpa o utilice las 

señales de manera perjudicial para una misión (SAAB, 2018). A pesar de que solo hasta comienzos 

del del año 2019 se publica en la página oficial de la Fuerza Aérea de Colombia: “Culmina primer 

curso de Guerra Electrónica del 2019” (Comunicaciones Estratégicas CACOM 1, 2019), con el fin 

de proteger y garantizar el control del espacio aéreo de la nación; las aplicaciones de estos 

dispositivos electrónicos usados para la transmisión de señales en frecuencias desde los rangos 

VLF hasta EHF se ven implementados para diferentes propósitos en la industria aeronáutica, ya 

sea guerra electrónica o el mejoramiento de los sistemas de navegación (Radares meteorológicos), 

bien sean en aeronaves de ala fija o ala rotatoria. 

La aeronave B300 cuenta con una antena de transmisión y recepción de señales la cual opera 

en una frecuencia entre los 2200 MHtz hasta los 3.5 GHtz, pero dicha antena se encuentra operando 

desde la cabina de pasajeros por el personal capacitado, pero la tripulación al estar expuesta a 

recibir la radiación emitida por este tipo de antena. 
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Por tal motivo, es necesario implementar una estructura capaz de soportar la antena fuera de la 

cabina para que no afecte la integridad de los tripulantes. La instalación de este tipo de dispositivos 

habitualmente se dispone en la parte externa de la piel del fuselaje de las aeronaves, ya que la señal 

emitida por este tipo de instrumentos no debe tener interferencia producto de estructuras metálicas 

adyacentes. 

El fuselaje de la aeronave se puede seccionar en tres segmentos principales: cabina de pilotos, 

cabina de pasajeros y cono de cola, las dos primeras secciones son descartadas para la instalación 

de antenas por la radiación e interferencia de la señal. Debido a esto, la mejor ubicación para tal 

fin es instalarla al interior del cono de cola, sobre la tapa de inspección derecha de la aeronave, 

teniendo en cuenta que esta debe tolerar las cargas máximas operables bajo condiciones de 

aterrizaje de emergencia (FAR 25 Sub parte C, 25.561).  

De la misma forma, la propagación de la señal UHF-SHF trasmitida por la antena se ve afectada 

debido a la interferencia creada por el material original de la tapa de inspección (ALCLAD 2024-

T3). Motivo por el cual, se diseñará una tapa de inspección en material compuesto que no afecte 

la señal y que a su vez asemeje las características y propiedades físicas de la tapa original 

Por esto, surge   la necesidad de dar respuesta a la pregunta, ¿Utilizar un material compuesto 

(fibra de vidrio clase 3) en la tapa de inspección de la aeronave Beechfcraft B300 garantizará que 

estructuralmente pueda ser instalada sobre esta una antena UHF –SHF, la cual opere desde el 

interior del cono de cola permitiéndole, al ser un polímero no tener interferencia con la trasmisión 

de señales? 
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2.1 Objetivos 

2.1.1 Objetivo General: 

• Diseñar de manera conceptual y preliminar el soporte estructural y la tapa de inspección 

del cono de cola de la aeronave Beechcraft B300. 

2.1.2 Objetivos Específicos: 

• Diseñar en CAD (Computer-Aided Design , traducido al español, diseño asistido por 

computadora) la tapa de inspección en material compuesto y el soporte estructural para la 

instalación de una antena UHF- SHF. 

• Simular en ANSYS® las cargas estructurales que soporta la tapa de inspección y el soporte 

de antena en condiciones de aterrizaje de emergencia. 

• Analizar los datos obtenidos en el programa ANASYS versus estudios realizados y teorías 

sobre el tema.  
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2.2 Justificación 

En el año 1893 Edward Drummond Libbey utilizó por primera vez la fibra de vidrio para exhibir 

un vestido en la Exposición Mundial Colombina de Chicago con características similares a las de 

un traje hecho con seda, pero no fue sino hasta 1938 que se fabricó la lana de vidrio comúnmente 

llamada fibra de vidrio por Russell Games Slayter , años después la empresa Owens-Illinois Glass 

Company y Corning Glass Works se unieron para formar la Owens –Corning Fiberglass 

Corporation, en donde identificaron propiedades sonoras, térmicas y de tensión combinando varias 

fibras simultáneamente (Loewenstein, 1975) y posteriormente se convirtieron en los más grandes 

productores de fibra de vidrio en el mundo (Sanjay & Dean, 2007)  

 

Este proyecto se realiza debido a la necesidad de evitar la incomodidad de los pasajeros al operr 

una antena dentro de la cabina, al igual que la integridad y la salud de la tripulación la aeronave, 

en este caso un Beechcraft King B300, se vea afectada en lo más mínimo (sensación de mareo o 

aumento de temperatura corporal) al momento en que se encuentre en funcionamiento una antena 

UHF-SHF para operaciones especiales. Al respecto la Organización Mundial de la Salud no solo 

se interesa en el tema si no que promueve investigaciones  “científicas sobre los campos 

electromagnéticos, evaluar los efectos en la salud de la exposición a frecuencias de 0 a 300 GHz, 

ofrecer asesoramiento sobre los posibles peligros de los campos electromagnéticos y determinar 

las medidas de mitigación más idóneas” (Organización Mundial de la Salud, 2006) la organización 

ha logrado publicar un documento muy detallado sobre el tema el cual describe un estudio  sobre 

las posibles afectaciones a la salud a las que se le asocia el tema de la radiación, tales como 

irritación ocular, afectaciones epidérmicas, fatiga e incluso correlaciones con el cáncer de piel, 



 
  

24 
 

estudio realzado no solo en hombres si no en animales (IEEE International Committee on 

Electromagnetic Safety (SCC39), 2006). 

Se pretende diseñar una tapa de inspección en material compuesto que soporte dicha antena. El 

material compuesto seleccionado es la fibra de vidrio BMS 8-79 Style 7781 50″ CL3 - Fiberglass 

Pre-Preg 250 Degree como solución al problema de interferencia.   
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2.3 Metodología 
 

En este proyecto, para el estudio y análisis, se implementa la herramienta de simulación Static 

Structural y ACP (ANSYS®) basada en la investigación experimental y teórica la cual tiene como 

característica principal la comparación de resultados obtenidos (Herrera, 2018) entre los dos 

materiales a analizar ALCLAD 2024-T3 y fibra de vidrio BMS 8-79 Style 7781 50″ CL3 - 

Fiberglass Pre-Preg 250 Degree , se realizará un análisis cuantitativo estructural, de la tapa de 

inspección de la aeronave Beechcraft B300, por medio de simulación numérica computacional con 

respecto a los datos obtenidos de ambos materiales. 

Se realizó un proceso de diseño a través de los siguientes pasos: 

• Definición del problema. 

• Consideraciones del espacio útil.  

• Definición de la geometría. 

• Diseño en CAD. 

• Caracterización de los materiales. 

• Mallado o discretización. 

• Asignación de cargas. 

• Simulación de deformaciones y esfuerzos. 

• Análisis de resultados. 

• Comparación de resultados. 

 

De la misma forma, para la planificación, seguimiento y evaluación del proyecto, se emplea la 

metodología de marco lógico (MML) ver Tabla 1 
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O.G 
Diseñar de manera conceptual y preliminar del soporte estructural y la tapa de inspección 

del cono de cola de la aeronave Beechcraft B300. 

  
Objetivos 

específicos 
Resultados Actividades Autor Tarea 

O.E.1 

Diseñar en CAD 

(diseño asistido 

por 

computadora) la 

tapa de 

inspección en 

material 

compuesto y el 

soporte 

estructural para 

la instalación de 

una antena UHF 

R1.O.E1 

Modelamiento de 

la tapa de 

inspección 

mediante el 

software CATIA. 

A1.R1.O.E.1 B.L 
Discretización de 

dimensiones.  

A2.R1.O.E.1 D.MJ 

Establecer el diseño 

final de la tapa de 

inspección con sus 

medidas 

correspondientes. 

A3.R1.O.E.1 D.M 
Elaboración de planos 

en CATIA. 

R2.O.E.1 

Modelamiento del 

refuerzo 

estructural original 

de la tapa de 

inspección 

mediante el 

software CATIA. 

A1.R2.O.E.1 D.M 
Discretización de 

dimensiones.  

A2.R2.O.E.1 B.L 

Establecer el diseño 

final de la tapa de 

inspección con sus 

medidas 

correspondientes. 

R3.O.E.1 

Modelamiento del 

soporte estructural 

de antena 

mediante el 

software CATIA. 

A1.R3.O.E.1 D.MJ 
Discretización de 

dimensiones.  

A2.R3.O.E.1 B.L 

Establecer el diseño 

final del soporte 

estructural con sus 

medidas 

correspondientes. 

A3.R3.O.E.1 D.M 
Elaboración de planos 

en CATIA. 

R.4.O.E.1 

Elaboración del 

ensamble de la 

tapa de inspección, 

refuerzo 

estructural y el 

soporte de antena 

mediante la 

implementación 

del software 

CATIA. 

A1.R4.O.E.1 D.M 

Ensamble de la tapa de 

inspección y el soporte 

estructural. 

A2.R4.O.E.1 B.L 

Ensamble de la tapa de 

inspección y el refuerzo 

estructural. 

A3.R4.O.E.1 D.MJ 
Elaboración de planos 

en CATIA. 



 
  

27 
 

O.G 
Diseñar de manera conceptual y preliminar del soporte estructural y la tapa de inspección 

del cono de cola de la aeronave Beechcraft B300. 

  
Objetivos 

específicos 
Resultados Actividades Autor Tarea 

R.5.O.E.1 

Guardar en el 

formato ".stp" para 

exportarlo al 

programa ANSYS. 

A1.R5.O.E.1 D.MJ 

Guardar los archivos en 

CATIA en el formato 

.stp 

O.E.2 

Simular en 

ANSYS las 

cargas 

estructurales que 

soporta la tapa 

de inspección y 

el soporte 

estructural de la 

antena bajo 

condiciones de 

aterrizaje de 

emergencia. 

R1.O.E2 

Simulación 

estático estructural 

del ensamble de la 

tapa de inspección 

con el refuerzo. 

A1.R1.O.E.2 B.L 

Definición de 

propiedades mecánicas 

de un material isotrópico 

(ALCLAD2024T3). 

A2.R1.O.E.2 D.MJ 
Importación del 

ensamble en formato .stp 

A3.R1.O.E.2 D.M 
Elaboración del mallado 

de la geometría. 

A4.R1.O.E.2 D.M 

Verificación de la 

calidad de la malla 

según el espectro 

métrico de malla, basado 

en la calidad ortogonal. 

A5.R1.O.E.2 B.L 
Asignación de cargas 

según FAR2.561 

A6.R1.O.E.2 D.MJ 

Asignación de presión 

dinámica según 

velocidad máxima 

operativa y techo de 

vuelo. 
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O.G 
Diseñar de manera conceptual y preliminar del soporte estructural y la tapa de inspección 

del cono de cola de la aeronave Beechcraft B300. 

  
Objetivos 

específicos 
Resultados Actividades Autor Tarea 

A7.R1.O.E.2 D.MJ 

Simulación de 

deformación total, 

equivalent stress (von-

misses), equivalent 

strain (von-misses), para 

cada una de las cargas 

asignadas. 

R2.O.E.2 

Simulación 

estático estructural 

del ensamble de la 

tapa de inspección 

en material 

compuesto con el 

soporte de antena 

y antena. 

A1.R2.O.E.2 D.MJ 

Definición de 

propiedades mecánicas  

y físicas de un material 

isotrópico (BMS 8-79 

Style 7781 50″ CL3 - 

Fiberglass Pre-Preg 250 

Degree). 

A2.R2.O.E.2 B.L 
Importación del 

ensamble en formato .stp 

A3.R2.O.E.2 

D.M 
Elaboración del mallado 

de la geometría. 

D.M 

Verificación de la 

calidad de la malla 

según el espectro 

métrico de malla, basado 

en la calidad ortogonal. 

B.L 
Asignación de cargas 

según FAR25.561 

A4.R3.O.E.2 D.M 

Asignación de presión 

dinámica según 

velocidad máxima 

operativa y techo de 

vuelo. 
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O.G 
Diseñar de manera conceptual y preliminar del soporte estructural y la tapa de inspección 

del cono de cola de la aeronave Beechcraft B300. 

  
Objetivos 

específicos 
Resultados Actividades Autor Tarea 

A5.R3.O.E.2 B.L 

Simulación de 

deformación total, 

equivalent stress (von-

misses), equivalent 

strain (von-misses), para 

cada una de las cargas 

asignadas. 

O.E.3 

Analizar los 

datos obtenidos 

en el programa 

ANSY versus 

estudios 

realizados y 

teorías sobre el 

tema. 

R1.O.E3 

Análisis estático 

estructural del 

ensamble de la 

tapa de inspección 

con el refuerzo. 

A1.R1.O.E.3 B.L 

Solución de la 

simulación en ANSYS 

mediante el módulo 

"solution". 

A2.R1.O.E.3 D.MJ 

Recolección de los 

resultados obtenidos 

mediante el módulo 

"results" en el software 

ANSYS. 

A3.R1.O.E.3 D.M 

Tabulación de los datos 

en Excel teniendo en 

cuenta las diferentes 

cargas aplicadas al 

ensamble de la tapa de 

inspección con el 

refuerzo. 

A4.R1.O.E.3 D.M 

Interpretación de los 

datos tabulados. 
A5.R1.O.E.3 B.L 

A6.R1.O.E.3 D.MJ 
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O.G 
Diseñar de manera conceptual y preliminar del soporte estructural y la tapa de inspección 

del cono de cola de la aeronave Beechcraft B300. 

  
Objetivos 

específicos 
Resultados Actividades Autor Tarea 

R2.O.E.3 

Análisis estático 

estructural del 

ensamble de la 

tapa de inspección 

en material 

compuesto con el 

soporte de antena 

y antena. 

A1.R2.O.E.3 D.MJ 

Solución de la 

simulación en ANSYS 

mediante el módulo 

"solution". 

A2.R2.O.E.3 B.L 

Recolección de los 

resultados obtenidos 

mediante el módulo 

"results" en el software 

ANSYS. 

R2.O.E.3 

Análisis estático 

estructural del 

ensamble de la 

tapa de inspección 

en material 

compuesto con el 

soporte de antena 

y antena. 

A3.R2.O.E.3 D.M 

Tabulación de los datos 

en Excel teniendo en 

cuenta las diferentes 

cargas aplicadas al 

ensamble de la tapa de 

inspección con el 

refuerzo. 

A4.R2.O.E.3 

D.M 
Interpretación de los 

datos tabulados. 
B.L 

D.M 

R3.O.E.3 

Comparación y 

conclusiones de 

los resultados 

obtenidos. 

A1.R3.O.E.3 B.L 

Comparación de los 

datos obtenidos producto 

de la simulación del 

ensamble de la tapa de 

inspección con el 

refuerzo versus el 

ensamble de la tapa de 

inspección en material 

compuesto con el 

soporte de antena y 

antena. 
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O.G 
Diseñar de manera conceptual y preliminar del soporte estructural y la tapa de inspección 

del cono de cola de la aeronave Beechcraft B300. 

  
Objetivos 

específicos 
Resultados Actividades Autor Tarea 

A2.R3.O.E.3 D.M 

Cálculo según teoría de 

laminado en naturaleza 

de la orientación de las 

fibras de vidrio 

empleadas en la tapa de 

material compuesto. 

A3.R3.O.E.3 D.MJ 
Elaboración de 

conclusiones. 

Tabla 1. Metodología de Marco Lógico. 

 

Donde las abreviaturas significan lo siguiente: 

O.G.: Objetivo General. 

O.E.: Objetivo Específico. 

R.: Resultado. 

A.: Actividad. 

B.L.: Brian Ladino. 

D.M.: Daniel Mora. 

D.MJ.: Daniel Mejía.  
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Capítulo 3 

Marco Teórico 
 

 

Es necesario tener en cuenta qué es una aeronave, como se clasifican y en que medio operan 

estas. Por esto, se tienen en cuenta las definiciones y conceptos que brinda Antonio Creus Sole en 

su libro Iniciación a la Aeronáutica. 

Las aeronaves se clasifican en más ligeros que el aire y más pesados que el aire. Los más 

ligeros que el aire (aerostatos) contienen un gas (hidrogeno, helio, aire caliente) que les 

proporciona sustentación. Son: 

Globos: Que flotan en el aire sin dirección, sometidos al capricho de los vientos y los 

dirigibles dotados de motor y timones que pueden maniobrarse en todas las direcciones 

(CREUS, Iniciación a la aeronautica, 2010). 

 

 

 

Figura 1. Globos aerostáticos. Fuente: CREUS (2010) 

 

 

Los más pesados que el aire (aerodinos) son: 

Alas fijas: que aseguran la suficiente sustentación por la acción dinámica del aire sobre 
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unos planos fijos y se clasifican en: 

Avión: dotado de un fuselaje, alas empenaje, timones y uno o varios motores que 

propulsan el aparato. 

Planeador: que no se dispone de motor y es remolcado hasta una cierta altura. El piloto 

para mantenerse en el aire, busca ascendencias cuya velocidad vertical sea mayor que la de 

descenso del aparato. 

Ultraligero: avión de un peso máximo limitado, de chasis tubular, con alas recubiertas 

de tela o bien de material compuesto, que puede ser de dos o tres ejes de mando, o tener el 

chasis suspendido del ala (modelo pendular). (CREUS, Iniciación a la aeronáutica, 2010) 

Alas rotatorias: que disponen de palas giratorias que actúan como alas proporcionando 

la sustentación y que se clasifican en: 

Autogiro: que asegura la sustentación con una hélice de gran diámetro que gira 

libremente por la acción del aire de la marcha. 

Helicóptero: que se sostiene por una hélice de gran diámetro, que actúa como un ala y 

es accionada por un motor. 

Rotor inclinable: que combina dos hélices inclinables para la suspensión y la propulsión. 

En vuelo vertical las hélices actúan como las palas de un helicóptero y, a medida que se 

van inclinando hacia adelante, el aparato gana velocidad hasta convertirse en un avión. 

(CREUS, Iniciación a la aeronáutica, 2010) 

Es relevante conocer en qué medio opera una aeronave y cuál es la composición del mismo, por 

tal motivo, es inevitable hablar de aerodinámica: 

Aire: es el fluido en el que se mueve el avión. Los gases que componen el aire son O2, 

N2, CO2, y otros gases nobles en muy pequeña proporción. El aumento de temperatura 
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incrementa la energía de las moléculas de los gases, de tal modo que aumenta su volumen.  

La presión influye también en el volumen ocupado por el aire. Un aumento de presión 

reduce el volumen, mientras que una disminución de presión lo aumenta. La presión, el 

volumen y la temperatura del aire se influyen mutuamente, según las siguientes fórmulas 

básicas que los relacionan (CREUS, Iniciación a la aeronáutica, 2010): 

 

𝑃𝑟𝑒𝑠𝑖ó𝑛 ∗ 𝑣𝑜𝑙𝑢𝑚𝑒𝑛

𝑇𝑒𝑚𝑝𝑒𝑟𝑎𝑡𝑢𝑟𝑎 𝑎𝑏𝑠𝑜𝑙𝑢𝑡𝑎
= 𝐶𝑜𝑛𝑠𝑡𝑎𝑛𝑡𝑒 

Ecuación 1. Ecuación de los gases perfectos 

 

𝑃𝑟𝑒𝑠𝑖ó𝑛 ∗ 𝑣𝑜𝑙𝑢𝑚𝑒𝑛 = 𝐶𝑜𝑛𝑠𝑡𝑎𝑛𝑡𝑒 

Ecuación 2. Ley de Boyle-Mariotte 

. 

 

El avión vuela en el seno del aire en condiciones de presión, temperatura y volumen que 

cambian durante el vuelo, lo que dificulta la comparación de las características de los 

diferentes modelos de aviones y sus actuaciones (rendimiento). Por este motivo se ha 

creado una definición de atmósfera tipo estándar (CREUS, Iniciación a la aeronáutica, 

2010) 

De la misma forma, es debido conocer los materiales que se utilizaban en los orígenes de la 

aviación, tales como madera, acero y telas. Pero, el uso de este tipo de elementos representaba una 

serie de inconvenientes: 

 En la tela se condensa la humedad ambiental al aumentar la altitud de vuelo. Dicha 

humedad, ya en tierra, puede producir que la tela se pudra. Además, la tela tiene una 

capacidad para soportar cargas muy limitada. 
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 La madera también presenta problemas debido a la humedad. No sólo puede 

pudrirse: además, la humedad hace que se deforme. 

 El acero es un material muy denso. (García-Cuevas González, Carreres Talens, & 

Tiseira Izaguirre, s.f.) 

En la actualidad, la mayor parte de la estructura está fabricada en metal. De entre todas 

las aleaciones utilizables, las aleaciones ligeras de aluminio son las más importantes. 

Tienen una resistencia específica elevada y una baja densidad. Otros materiales, como el 

acero o el titanio, requieren (en general) de un mayor peso estructural para soportar los 

mismos esfuerzos que el aluminio. Cada vez se utilizan más, además, los materiales 

compuestos están formados por láminas de tejido (generalmente fibra de carbono) unidas 

por una matriz de resina (generalmente resina epoxi). El material compuesto es 

extremadamente ligero y puede permitir reducir el peso de la estructura, pero tiene 

problemas de resistencia a impacto. (García-Cuevas González, Carreres Talens, & Tiseira 

Izaguirre, s.f.) 

 

3.1  MATERIALES COMPUESTOS 

 

3.1.1. ¿Qué son los materiales compuestos? 

Los materiales compuestos son combinaciones macroscópicas de dos o más materiales 

diferentes que poseen una interfase discreta y reconocible que los separa. Debido a ello, 

son heterogéneos (sus propiedades no son las mismas en todo su volumen). Si bien algunos 

materiales compuestos son naturales (como la madera o el hueso), la gran mayoría de los 

materiales compuestos utilizados en la actualidad son diseñados y “fabricados” por el 
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hombre. 

Los materiales de esta familia surgen de la necesidad de obtener materiales con una 

combinación de propiedades que difícilmente se encuentren en los cerámicos, los plásticos 

o los metales. Por ejemplo, en la industria del transporte son necesarios materiales ligeros, 

rígidos, resistentes al impacto y que resistan bien la corrosión y el desgaste, propiedades 

éstas que rara vez se dan juntas; por lo que se “diseña” un material según la aplicación para 

la cual se necesitan. A pesar de haberse obtenido materiales con unas propiedades 

excepcionales, utilizar estos materiales en aplicaciones prácticas no siempre es factible 

dado que se trata, en general, de materiales caros, de difícil fabricación. Una característica 

de todos los materiales compuestos es que, en cada uno de ellos, se pueden distinguir dos 

componentes bien diferenciados: la matriz y el refuerzo o fase discontinua. 

(STUPENENGO, Materiales y materias primas, 2011) 

Matriz 

La matriz es la fase continua en la que el refuerzo queda “embebido”. Tanto materiales 

metálicos, cerámicos o resinas orgánicas pueden cumplir con este papel. A excepción de 

los cerámicos, el material que se elige como matriz no es, en general, tan rígido ni tan 

resistente como el material de refuerzo. (STUPENENGO, Materiales y materias primas, 

2011) 

La función de la matriz en el material compuesto, en relación con las fibras, es, además 

de protegerlas contra las condiciones ambientales o agentes mecánicos que pudieran 

dañarlas o desgastarlas, permitir la transferencia de tensiones entre ellas, en esfuerzos de 

tracción, y soportarlas, para evitar su pandeo, a fin de que puedan trabajar con la resina, en 

los esfuerzos de compresión. En consecuencia, la resina es determinante en la resistencia a 
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compresión del fíbroplástico y muy importante en los esfuerzos cortantes. (Escudero López, 

2001) 

Existen diferentes tipos de matrices según los objetivos y propósitos que se deseen alcanzar:  

 Compuesto de matriz polimérica: son los más comunes. También se los conoce 

como polímeros (o plásticos) reforzados con fibras. La matriz es un polímero y una variedad 

de fibras, tales como las de vidrio, las de carbono o las aramídicas, se utilizan como 

refuerzo. 

 Compuesto de matriz metálica: se utilizan cada vez más en la industria automotriz. 

Estos materiales están formados por metales “livianos” como el aluminio como matriz y 

fibras de refuerzo como las de carburo de silicio. 

 Compuesto de matriz cerámica: se utilizan en aplicaciones de alta temperatura. 

Estos materiales están formados por una matriz cerámica y un refuerzo de fibras cortas, o 

whiskers de carburo de silicio o nitruro de boro. (STUPENENGO, Materiales y materias 

primas, 2011) 

Refuerzo 

El refuerzo puede ser en forma de partículas o de fibras. Como regla general, es más 

efectivo cuanto menor tamaño tienen las partículas y más homogéneamente distribuidas 

están en la matriz o cuando se incrementa la relación longitud/diámetro de la fibra. Si bien, 

como veremos más adelante, los materiales de refuerzo pueden presentarse en forma de 

partículas en un amplio grupo de materiales compuestos, los más numerosos y ampliamente 

utilizados son aquellos reforzados con fibras. En la mayoría de los compuestos reforzados 

con fibras, éstas son resistentes, rígidas y de poco peso. Si el compuesto debe ser utilizado 

a temperaturas elevadas, también la fibra deberá tener una temperatura de fusión alta. Por 
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lo que la resistencia específica y el módulo específico de la fibra son características 

importantes. 

 

𝜎𝑦

𝜌
= 𝑅𝑒𝑠𝑖𝑠𝑡𝑒𝑛𝑐𝑖𝑎 𝑒𝑠𝑝𝑒𝑐í𝑓𝑖𝑐𝑎 

Ecuación 3. Resistencia específica. 

 

𝐸

𝜌
= 𝑀ó𝑑𝑢𝑙𝑜 𝑒𝑠𝑝𝑒𝑐í𝑓𝑖𝑐𝑜 

Ecuación 4. Módulo de elasticidad específico 

 

Donde σ_y es el esfuerzo de cedencia, ρ es la densidad y E el módulo de elasticidad. 

(STUPENENGO, Materiales y materias primas, 2011) 

Para la elaboración de materiales compuestos avanzados, existen cuantiosas fibras que se 

pueden emplear en función de la naturaleza de las cargas a tolerar. En la industria aeronáutica, por 

lo general se utilizan refuerzo de carbono, arámida y vidrio. 

 Fibra de carbono: La fibra de carbono es muy utilizada en aplicaciones estructurales 

donde se requieren altas resistencias a la fatiga o en aquellas situaciones en la que es 

necesario un buen comportamiento mecánico bajo condiciones estáticas. Entre las 

principales características que presenta la fibra de carbono se encuentra la baja densidad, 

estabilidad dimensional, estabilidad química y biológica, alta resistencia a la fatiga y una 

elevada resistencia a la corrosión. (GARCÍA , ANALISIS DE LAMINADOS DE 

MATERIALES COMPUESTOS CON PRECARGA EN SU PLANO Y SOMETIDOS A 

IMPACTO, 2007) 

 Fibra de vidrio: Es uno de los refuerzos más utilizados en la fabricación de 

materiales compuestos en aplicaciones industriales, debido a su alta disponibilidad, bajo 
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costo y sus buenas propiedades mecánicas. Estos materiales presentan una serie de 

características que se presentan a continuación y que les permite ser ampliamente 

utilizadas: la resistencia mecánica especifica es alta, gran aislante eléctrico, alta estabilidad 

dimensional, poco sensible a cambios térmicos, buena disposición a recibir diversos 

ensimajes, gran capacidad de asociación a diversas resinas sintéticas y matrices minerales, 

inerte a la acción biológica, baja conductividad térmica y gran estabilidad química. 

(GARCÍA, ANALISIS DE LAMINADOS DE MATERIALES COMPUESTOS CON 

PRECARGA EN SU PLANO Y SOMETIDOS A IMPACTO, 2007) 

Laminado 

Laminados, o estructuras laminadas, consisten en capas sucesivas de fibras impregnadas 

de resina en una orientación. La designación de los laminados se fabrica según la 

disposición de las capas y la orientación de la misma con relación con el eje de referencia. 

(PEREIRA, s.f.) ver (Figura 2) 

 

 

 

 

Figura 2. Estructura típica laminado. Fuente: Composite Airframe Srtuctures(1992)  (traducido del inglés 

por el autor) 
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Su designación puede variar según diferentes fabricantes y autores de textos relacionados acerca 

de laminado de materiales compuestos, a continuación, las designaciones más comunes de los 

laminados ver (Figura 3) 

 

Figura 3. Código de orientación del laminado. Fuente: Composite Airframe Structure (1992) (traducido del 

inglés por el autor) 

 

 

Cada tela del laminado se designa por su grado de orientación omitiendo el signo °, cada tela 

se separa una de la adyacente por medio de los / , en casos donde existan más de una lámina con 

el mismo grado de manera continua se adiciona un sub índice con el número de telas dispuestas en 

esas misma orientación, el conjunto del laminado total en encerrado en corchetes [] y en los casos 

en  los cuales el laminado sea simétrico, es indicado con un sub índice de la letra “s” fuera de los 

corchetes denotando de esta manera que se trata de un laminado simétrico desde su centro. 
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Al igual que en el estudio y análisis de la mecánica de materiales se consideran diferentes tipos 

de material según sus propiedades físicas y  comportamiento al ser sometidos a algún tipo de carga,  

“ Un material homogéneo tiene las mismas propiedades físicas y mecánicas en todo su volumen, 

y un material isotrópico tiene estas misas propiedades en todas las direcciones … los materiales 

anisótropos como la madera tienen propiedades distintas en diferentes direcciones” (Russell, 

2011). Basado en el fundamento anterior claramente se entiende que para el caso de los laminados 

de materiales compuestos no pertenecen a la categoría de materiales isotrópicos y por el contrario 

se habla de ortotrópicos, un material es ortotrópico cuando sus propiedades mecánicas o térmicas 

son únicas e independientes en tres direcciones perpendiculares entre sí; por los anterior se puede 

deducir que existen casos de conformación de un laminado en el cual se puedan utilizar materiales 

isotrópico como una lámina de aluminio y esté cubierta con telas de fibra de vidrio siendo este 

último el material ortotrópico y conformarían entre ambos un laminado tipo sándwich.  

En el proceso de producción actual en la industria en general, se desarrolla según los 

requerimientos de diseño de los productos, por tal motivo deben ser considerados el tipo de 

material a utilizar, la planeación y elección del tipo de materiales es fundamental en este proceso 

de fabricación ya que elegir los materiales correctos da como resultado un producto eficiente, 

funcional y de buena calidad, el material compuesto  se fabrica para cierto propósito, por ejemplo: 

si en las aeronaves se debe cubrir un motor a reacción se necesita que el material que contenga y 

proteja al motor, que no solo sea un material altamente resistente si no también que sea liviano y 

que además tenga muy buenas propiedades térmicas, que soporte las altas temperaturas a las que 

se va a ver expuesto y que a su vez resista los fenómenos de la corrosión y otros aspectos 

ambientales  y situacionales. Con el ejemplo anterior vemos la utilidad del avance en este campo 

del conocimiento para satisfacer las necesidades que hoy en día demandan la industrias en general. 
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La  variedad y versatilidad de matrices, núcleos, fibras, adhesivos y componentes que hacen 

parte del global de los materiales compuestos, como por ejemplo lo son los tejidos/refuerzos 

textiles de diferentes compuestos estructurales usados en aplicaciones aeroespaciales, militares, de 

transporte e industriales. 

Los refuerzos tejidos son el resultado de al menos dos hilos que se entrelazan a 0º (la 

urdimbre) y a 90º (la trama), ver (Figura 4) en los que el estilo del tejido varía según el 

rendimiento requerido. Los refuerzos tejidos están disponibles en una amplia gama de 

patrones textiles, incluidos liso, sargado y satinado. Los refuerzos tejidos son fáciles de 

usar, proporcionan buena moldabilidad y formabilidad y son atractivos. (HEXCEL ®, 

2019)   

El análisis macromecánico es el realizado a toda una capa de un laminado que está sujeto a 

esfuerzos, en este caso el laminado es de un material compuesto como la fibra de vidrio simétrica, 

ver (Figura 5) 

 

Figura 4. Ejemplo orientación de fibras. Fuente: Propia del autor. 
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Figura 5. Ejemplo de laminado simétrico. Fuente: Propia del autor. 

 

Matriz de rigidez de una lámina 

Para la determinación de la rigidez de una lámina se deben tener en cuenta las características 

mecánicas del material como se ve a continuación.   

E₁₁= Módulo de elasticidad (Young) en dirección longitudinal. 

E₂₂= Módulo de elasticidad (Young) en dirección transversal. (=E₃₃) 

G₁₂= Módulo de cizallamiento longitudinal paralelo al plano 1-2 (=G₁₃) 

G₂₃= Módulo de cizallamiento transversal medido en el plano 2-3 

ν₁₂= Coeficiente de Poisson longitudinal paralelo al plano 1-2 (=ν₁₃) 

ν₂₃= Coeficiente de Poisson transversal perpendicular medido en el plano 2-3 (Chun-

Yung Niu , 1992) 

En el libro Composite Airframe Structures, traducido al español ( Estructuras de Fuselaje 
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de material compuesto) citado anteriormente, encontramos el capítulo 7: Prácticas de 

diseño de laminados, en el cual el autor indica la matemática matricial fundamental  para 

el cálculo de las tensiones y deformaciones de un laminado. Ver (Ecuaciones 5-9) 

 

 

[
 
 
 
 
 
𝜎1

𝜎2
𝜎3

𝜎4
𝜎5

𝜎6]
 
 
 
 
 

=

[
 
 
 
 
 
𝑄11 𝑄12 𝑄13

𝑄21 𝑄22 𝑄23

𝑄31 𝑄32 𝑄33

0 0 0
0 0 0
0 0 0

0 0 0
0 0 0
0 0 0

𝑄44 0 0
0 𝑄55 0
0 0 𝑄66]

 
 
 
 
 

[
 
 
 
 
 
𝜀1

𝜀2
𝜀3
𝛾1

𝛾2

𝛾3]
 
 
 
 
 

 

Ecuación 5. Ley de Hooke Generalizada en forma de matriz. 

 

donde, 

𝜎1 = 𝐸𝑠𝑓𝑢𝑒𝑟𝑧𝑜 𝑒𝑛 𝑥
𝜎2 = 𝐸𝑠𝑓𝑢𝑒𝑟𝑧𝑜 𝑒𝑛 𝑦
𝜎3 = 𝐸𝑠𝑓𝑢𝑒𝑟𝑧𝑜 𝑒𝑛 𝑧
𝜎4 = 𝐸𝑠𝑓𝑢𝑒𝑟𝑧𝑜 𝑒𝑛 𝑥𝑦
𝜎5 = 𝐸𝑠𝑓𝑢𝑒𝑟𝑧𝑜 𝑒𝑛 𝑥𝑧
𝜎6 = 𝐸𝑠𝑓𝑢𝑒𝑟𝑧𝑜 𝑒𝑛 𝑦𝑧

      𝑄𝑖𝑗 = 𝑀𝑎𝑡𝑟𝑖𝑧 𝑑𝑒 𝑅𝑖𝑔𝑖𝑑𝑒𝑧        

𝜀1 = 𝐷𝑒𝑓𝑜𝑟𝑚𝑎𝑐𝑖ó𝑛  𝑒𝑛 𝑥
𝜀2 = 𝐷𝑒𝑓𝑜𝑟𝑚𝑎𝑐𝑖ó𝑛𝑒𝑛 𝑦
𝜀3 = 𝐷𝑒𝑓𝑜𝑟𝑚𝑎𝑐𝑖ó𝑛 𝑒𝑛 𝑧
𝛾1 = 𝐷𝑒𝑓𝑜𝑟𝑚𝑎𝑐𝑖ó𝑛 𝑒𝑛 𝑥𝑦
𝛾2 = 𝐷𝑒𝑓𝑜𝑟𝑚𝑎𝑐𝑖ó𝑛 𝑒𝑛 𝑥𝑧
𝛾3 = 𝐷𝑒𝑓𝑜𝑟𝑚𝑎𝑐𝑖ó𝑛 𝑒𝑛 𝑦𝑧

 

 

Para un estado de esfuerzo plano la matriz de rigidez reducida es la siguiente y obtenemos solo 

4 constantes elásticas independientes 

 

[

𝜎1

𝜎2

𝜎3

] = [
𝑄11 𝑄12 0
𝑄21 𝑄22 0
0 0 𝑄66

] [

𝜀1

𝜀2

𝛾6

] 

Ecuación 6. Matriz de rigidez reducida. 



 
  

45 
 

Es necesario tener un sistema de coordenadas denominado T 

[𝑇] = [
𝑚2 𝑛2 2𝑚𝑛
𝑛2 𝑚2 −2𝑚𝑛

−𝑚𝑛 𝑚𝑛 (𝑚2 − 𝑛2)
] 

Ecuación 7.  Sistema de coordenadas 

Donde 𝑚 = cos(𝜃) ;  𝑛 = sen (𝜃) y 𝜃 es el ángulo de orientación de la lámina. 

 

[

𝜎1

𝜎2

𝜎12

]

𝐿𝑜𝑐𝑎𝑙

= [𝑇] [

𝜎𝑥

𝜎𝑦

𝜎𝑥𝑦

]

𝐺𝑙𝑜𝑏𝑎𝑙 

          [

𝜎𝑥

𝜎𝑦

𝜎𝑥𝑦

]

𝐺𝑙𝑜𝑏𝑎𝑙

= [𝑇]−1 [

𝜎1

𝜎2

𝜎12

]

𝐿𝑜𝑐𝑎𝑙

 

Ecuación 8. Tensiones que actúan en la lámina 

Con la matriz de rigidez reducida transformada podemos calcular los esfuerzos y deformaciones 

en el sistema global, donde Ǭ = Rigidez transformada. 

[

𝜎𝑥

𝜎𝑦

𝜎𝑥𝑦

]

𝐺𝑙𝑜𝑏𝑎𝑙 

= [

Ǭ11 Ǭ12 Ǭ16

Ǭ12 Ǭ22 Ǭ26

Ǭ16 Ǭ26 Ǭ66

] [

𝜀𝑥

𝜀𝑦

𝛾𝑥𝑦

]

𝐺𝑙𝑜𝑏𝑎𝑙

 

Ecuación 9. Matriz de rigidez reducida transformada. 

 

El procedimiento del cálculo de los materiales compuestos en cualquiera dimensión los 

detalla paso a paso trabajo presentado por la Universidad Federal de Santa Catalina (PEREIRA, 

s.f.) ver (Ecuaciones 10-18) 

Paso 1: Hallar las propiedades elásticas de la lámina ortotrópica. 

Paso 2: Calcular la matriz de rigidez reducida de una lámina en relación del sistema local de 

coordenadas de la siguiente manera: 
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[𝑄]𝐿𝑜𝑐𝑎𝑙 = [

𝑄11 𝑄12 0
𝑄21 𝑄22 0
0 0 𝑄66

] 

Ecuación 10. Matriz de Rigidez Redicida local. 

 

Paso 3: Calcular la matriz de rigidez reducida transformada de cada lámina en relación al 

sistema global de coordenadas: 

[Ǭ]𝑘 = [

Ǭ11 Ǭ12 Ǭ16

Ǭ12 Ǭ22 Ǭ26

Ǭ16 Ǭ26 Ǭ66

] 

Ecuación 11. Matris de rigides reducida transformada para una tela k. 

Paso 4: Calcular las sub-matrices A, B y D de la matriz de rigidez del laminado en relación al 

sistema global de coordenadas 

[𝐴] = ∑[Ǭ]𝑘 = (ℎ𝑘 − ℎ𝑘−1)

𝑛

𝑘=1

 

Ecuación 12. Submatriz A. 

[𝐵] =
1

2
∑[Ǭ]𝑘 = (ℎ𝑘

2 − ℎ𝑘−1
2 )

𝑛

𝑘=1

 

Ecuación 13. Submatriz B. 

[𝐷] =
1

3
∑[Ǭ]𝑘 = (ℎ𝑘

3 − ℎ𝑘−1
3 )

𝑛

𝑘=1

 

Ecuación 14. Submatriz D. 

Donde ℎ es el espesor de cada lámina. 

Paso 5: Calcular las deformaciones en el plano medio y las curvaturas en relación al sistema 

global de coordenadas. 
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[
[Ɛ0]

[𝐾]
]
𝐺𝑙𝑜𝑏𝑎𝑙

= [
[𝐴′] [𝐵′]

[𝐶′] [𝐷′]
] [

𝑁
𝑀

] 

Ecuación 15. Ecuación comportamiento global de un laminado. 

 

Paso 6: Calcular las tensiones que actúan en una dada lámina k en relación al sistema global de 

coordenadas: 

[𝜎]𝐺𝑙𝑜𝑏𝑎𝑙
𝑘 = [Ǭ]𝐺𝑙𝑜𝑏𝑎𝑙

𝑘 [[Ɛ0]𝐺𝑙𝑜𝑏𝑎𝑙 + 𝑧[𝐾]𝐺𝑙𝑜𝑏𝑎𝑙] 

Ecuación 16. Cálculo de tensiones de una lámina en relación a la global. 

 

Paso 7: Calcular las tensiones que actúan en una lámina k en relación al sistema local de 

coordenadas. 

[

𝜎1

𝜎2

𝜎3

]

𝐿𝑜𝑐𝑎𝑙

= [𝑇] [

𝜎𝑥

𝜎𝑦

𝜎𝑥𝑦

] 

Ecuación 17. Tensiones de una lámina en relación al sistema local.  
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3.4 Marco Legal 

3.4.1 Regulación Federal FAR 25.561. 

En cumplimiento con las regulaciones establecidas por la autoridad aeronáutica que rige y 

expide el certificado Tipo de la aeronave Beechcraft B300 se informa lo siguiente:  

 

 

Titulo 14 – Aeronáutica y Espacio, Capítulo I – Administración Federal de Aviación, 

Departamento de Transporte. Subcapitulo C – AERONAVE, Parte 25 – Aeronavegabilidad 

Estándar: Aeronaves Categoría Transporte. 

Subparte C – Estructura, Subgrupo – Condiciones de Ateriizaje de emergencia 

Sección 25.561 - General. Fecha enero 1, 2002  

(a) La aeronave, aunque puede dañarse en condiciones de aterrizaje de emergencia en 

tierra o agua, debe diseñarse según lo prescrito en esta sección para proteger a cada 

ocupante en esas condiciones. (b) La estructura debe estar diseñada para dar a cada 

ocupante todas las posibilidades razonables de escapar de lesiones graves en un aterrizaje 

forzoso menor cuando –(…) (3) El ocupante experimenta las siguientes fuerzas de inercia 

finales que actúan por separado en relación con el entorno estructura: 

(i) Hacia arriba, 3.0 g 

(ii) Delantero, 9.0g 

(iii) de lado, 3.0 g en el fuselaje 

y 4.0 g en los asientos y sus accesorios. 

(iv) Hacia abajo, 6.0 g 

(v) Hacia atrás, 1.5 (Code of Federal Regulations, 2019) 

 

Además, se tiene en cuenta las consideraciones estructurales en los procesos de diseño 

dispuestas en Advisory Circular (Circular de advertencia en español) AC No: 43.13-2B Acceptable 

Methods, Techniques, and Practices – Aircraft Alterations (Métodos, técnicas y prácticas 

aceptables - Alteraciones de aeronaves, en español) (U.S Department of Trasnportation Federal 

Aviation Administration, 2019) 
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Capítulo 4 

 

Caso de estudio y modelamiento computacional 
 

4.1 Dimensionamiento y herramientas. 

 

Con previa autorización del personal de mantenimiento y el propietario de la aeronave 

Beechcraft B300, se realiza la caracterización y dimensionamiento, utilizando instrumentos de 

medición previamente calibrados por los talleres de mantenimiento debidamente certificados para 

tal fin. La herramienta empleada en este proyecto se muestra en la siguiente (Tabla 1) 

 

 

Tabla 2. Herramienta empleada. Fuente: Catálogos USATCO ® y SNAP-ON ®.(2019) 

 

Con la herramienta utilizada en la Tabla 2 se recolectan los datos necesarios para el 

dimensionamiento de la tapa de inspección original de la aeronave y así recrear la estructura en el 

software de diseño asistido por computadora. La tapa en su parte interna tiene un ángulo extruido 

No. DESCRIPCIÓN CANTIDAD  FABRICANTE CATALOGO REFERENCIA / PN.

1 Ultratest® Steel Rulers 2 Ultratest® USATCO 645

2 Protractor & Depth Gauge 1 USATCO USATCO 19

3 Lufkin® P1000 Tape Measures 2 LUFKIN USATCO PHV1425

4 Fowler® IP54 Digital Micrometers 1 Fowler® USATCO P54-860-001

5 Fowler® Digital Calipers 1 Fowler® USATCO P54-100-004

6 Dividers & Calipers 2 USATCO USATCO 450-6

7 SPI® Machinist Squares & Sets 1 SPI® USATCO 13-626-7

8 Flat Tip .040" Instinct® Soft Grip Green Screwdriver 1 Instinct® SNAP ON SGD4BG

9 8-3/4" Ratcheting Standard Screwdriver 1 SNAP ON SNAP ON SSDMR4BHV

10 Niton Apollo Handheld LIBS Analyzer 1
THERMOFISHER 

SCIENTIFIC

THERMOFISHER 

SCIENTIFIC
NITON APOLLO

HERRAMEIENTA EMPLEADA 
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remachado en el eje longitudinal el cual le brinda rigidez y sirve como refuerzo estructural como 

se muestra la (Figura 6 y Figura 7) 

 

Figura 6.Tapa de inspección vista lateral izquierda. Fuente: Propia del autor. 

 

 

 

Figura 7. Tapa de inspección vista frontal. Fuente: Propia del autor. 

 

Una vez tomadas las dimensiones de la tapa de inspección, se establece el diseño final de la 

tapa de inspección con sus medidas correspondientes. 
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Igualmente, se hizo la respectiva investigación sobre el diseño óptimo del sistema anti 

incendios, con su reglamentación para combustibles de aviación y su contra indicación 

 

4.2 Caracterización del material  

 

Basado en el Catálogo Ilustrado de Partes CHAPTER 53-30-00 Page 2 ver (Figura 8) de la 

aeronave se establece el ítem 3 es la tapa de inspección y el material con el cual está construida la 

tapa de inspección es de ALCLAD 2024-T3 cal 0.050 pulgadas. 

4.2.1 Propiedades tapa original y refuerzo. 

 

Utilizando el instrumento Fowler® Digital Calipers se obtiene la medida real del calibre del 

refuerzo el cual es de 0.127 mm y el calibre de la lámina de aleación es de 0.050 pulgadas, pero 

en este catálogo no se especifica el tipo de material del refuerzo que tiene remachado en la parte 

interna, por lo cual es necesario acudir a una prueba no destructiva, implementando PMI (por sus 

siglas en inglés: Positive Material Identification). 

Una vez realizada la prueba en el refuerzo se obtiene que el material es del mismo tipo que el 

de la tapa de inspección ALCLAD 2024-T3. 
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Figura 8. Espesores de la piel del fuselaje. Fuente: Catálogo de partes ilustradas CHAPTER 53-30-00 Page 2. 

(traducido del inglés y modificado por autor) 

 

 

2024T4

6061 T6

11

12

13

MATERAIL
Espesor  

(pulgadas)

0,025

Laminado No 181 vidrio PER MIL-C-9084 3 

pieles  4  de adisión alrededor del peímetro del 

area de sujesión.

0,05

Laminado No 181 vidrio PER MIL-C-9084 3 

pieles                           0,03

0,025

2024T

0,032

0,063

0,04

ITEM

9

10

Espesor  

(pulgadas)

0,025

0,04

0,05

0,071

0,08

8

MATERAIL

2024T3

2024T3

2024T3

2024T3

2024T3

2024T3

2024T3

2024T3

ITEM

1

2

3

4

5

6

7
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4.2.2. Propiedades de la tapa en compuesto 

 

Al considerarse reemplazar la tapa de inspección de ALCLAD 2024T-3 a ser fabricada en 

material compuesto, se evalúa el tipo de tela, resina y método de fabricación más adecuado para 

solucionar la pregunta problema planteada anteriormente. Se tiene claro que el laminado no debe 

crear interferencia con la señal emitida por la antena, por ello se elige la fibra vidrio BMS 8-79 

Style 7781 50″ CL3 - Fiberglass Pre-Preg 250 Degree del fricante HEXCEL, el cual es un tejido  

preimpregnado 8 de dureza satinada, de alta resistencia con una mayor tenacidad a la fractura y 

buenas propiedades adhesivas, con propiedades auto extinguibles, certificado MIL-R-9300, Type 

1, Grade O, Form B que se  clasifica en categoría clase 3: Radar Frecuencia apta para dicho 

propósito.  

4.3  Elaboración tapa original y refuerzo en CATIA  

Con los datos obtenidos inicialmente (longitud, radios, espesor, diámetros de los orificios, tipo 

de sujetadores, espesores de lámina, curvatura del fuselaje en la tapa, distancia de borde y distancia 

entre filas de los remaches) se procede a realizar el modelamiento de la tapa de inspección original 

(Figura 10) y el refuerzo (Figura 11) en el software CATIA. Es necesario el diseño del refuerzo 

pues se encuentra remachado a la tapa original, aportándole rigidez y evitando que la tapa sufra 

algún tipo de flexión durante su operación normal de vuelo. 
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Figura 9. Tapa de inspección original. Fuente: Propia del autor. 

 

 

 

Figura 10. Refuerzo de tapa de inspección. Fuente: Propia del autor. 
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4.3.1. Planos tapa de inspección original y refuerzo. 

 

VER ANEXO 1 (TAPA DE INSPECCIÓN ORIGINAL) 

VER ANEXO 2 (REFUERZO ESTRUCTURAL) 

 

4.4.  Elaboración soporte antena CATIA 

Se considera pertinente elaborar el soporte de la antena en el mismo material que la tapa original 

de inspección ALCLAD 2024-T3, (Ver APENDICE 1. Propiedades mecánicas del ALCLAD 

2024T-3) ya que esta aleación es comúnmente utilizada en la industria aeronáutica debido a sus 

buenas propiedades mecánicas, bajo peso y comercialmente de fácil adquisición. Este soporte está 

diseñado teniendo en cuenta el espacio disponible dentro del cono de cola lado derecho de la 

aeronave para que al ser instalada la antena no tenga contacto con los diferentes componentes que 

se encuentran instalados en esta zona, como guayas y cableado que se dirige al empenaje; su diseño 

también permite la posibilidad de rotación la posición de la antena de 0 a 30 grados con el fin de 

que se pueda direccionar la señal de la antena y que en vuelo esta señal sea transmitida en dirección 

al terreno. Además, la configuración del soporte permite el paso del cable coaxial que es conectado 

a la antena y este orificio a su vez facilita que pueda ser conectado y desconectado cuando se desee 

instalar o desinstalar la antena de la aeronave. 
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Figura 11. Soporte de antena. Fuente: Propia del autor. 

4.4.1. Planos del soporte antena.  

VER ANEXO 3 (BARRA SOPORTE ANTENA) 

VER ANEXO 4 (ALETA SOPORTE ANTENA) este plano aplica para las dos aletas de 

soporte, la izquierda y la derecha conservando la orientación de la antena. 

4.5.   Elaboración tapa de inspección en material compuesto en CATIA. 

 

La tapa de inspección elaborada en material compuesto, tiene las mismas dimensiones que la 

tapa original de inspección. Sin embargo, no tiene los mismos orificios remachados a lo largo de 

la tapa, pues esta nueva tapa de inspección es la que soportara la antena y para eso se generan 

nuevos orificios. 
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Figura 12. Tapa de inspección para material compuesto. Fuente: Propia del autor. 

 

4.5.1. Plano tapa de inspección en material compuesto. 

4.5.2 Elaboración de antena en CATIA. 
 

La antena está fabricada en material Acrilonitrilo Butadieno Estireno (ABS), pero para el 

desarrollo del presente proyecto no se tienen en cuenta las propiedades mecánicas del mismo, 

únicamente se tienen en cuenta las dimensiones de la antena y su peso. 
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Figura 13. Antena.Fuente: Propia del autor. 

 

 

4.6. Elaboración ensamble tapa inspección original y refuerzo en CATIA. 

Una vez elaborada la tapa de inspección y el refuerzo en el software de diseño se procede a 

hacer el ensamble en el módulo “diseño de ensamble” en CATIA.
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Figura 14. Ensamble tapa original y refuerzo. Fuente: Propia del autor. 

 

4.7. Elaboración ensamble de tapa de inspección para material 

compuesto, el soporte de antena y antena en CATIA. 

Una vez elaborada la tapa de inspección para material compuesto, el soporte de antena y la 

antena en el software de diseño se procede a hacer el ensamble en el módulo “diseño de ensamble” 

en CATIA. 

Para sujetar el soporte de la antena a la tapa de inspección, se debe tener en cuenta que en la 

superficie externa de la tapa de inspección, la cual  tiene contacto con el fluido aerodinámico, no 

se debe crear algún tipo de protuberancia por los sujetadores al ser instalado, ya que, ocasionaría un 

aumento en el arrastre paracito de la aeronave. Por tal motivo  deben  ser instalados  remaches tipo 

solidos de cabeza avellanada, los cuales permiten que al ser instalados en los orificios, la cabeza 
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del remache pueda quedar al mismo nivel que la superficie exterior. Para el cálculo de la distancia 

de borde y distancia entre filas de remachado se cumple con lo dispuesto en la AC 43.13-1B 

(ACCEPTABLE METHODS-TECHNIQUES, AND PRACTICES-AIRCRAFT INSPECTION 

AND REPAIR, CHAPTER 4-57 RIVETING). Así como también lo establecido en capítulo 1 de 

la AC No: 43.13-2B (Acceptable Methods, Techniques, and Practices― Aircraft Alterations). 

 

Figura 15. Ensamble total para compuesto. Fuente: Propia del autor.  
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4.8. Simulación computacional de ensamble tapa inspección original y 

refuerzo. 

4.8.1. Caracterización de los datos de ingeniería tapa original. 

Se discretizan los datos de ingeniería para los materiales anteriormente mencionados. Para la 

tapa de inspección y el soporte de antena, las propiedades mecánicas del ALCLAD 2024-T3 se 

obtienen de la tabla 3.2.3.0(𝑏1) del AR-MMPDS-01 METALIC MATERIALS PROPERTIES 

DEVELOPMENT AND STANDARDIZATION como se observa en la Tabla 4 mostrada a 

continuación. 

 

4.8.2. Mallado de la geometría ensamblada. 

Una vez hecha la caracterización de los datos de ingeniería, se procede a importar la geometría 

a analizar en el software ANSYS. En el módulo “mesh” se realiza el mallado de la geometría y se 

comparan los datos de calidad de malla que el software ANSYS exhibe (Figura 18) con el espectro 

métrico de malla (Figura 19) el cual se evalúa respecto a la calidad ortogonal. 

Al comparar el promedio de la calidad de malla que aparece en la Tabla 3 respecto al espectro 

métrico de malla Tabla 4, se observa que la calidad del mallado de la geometría se encuentra en 

un nivel “muy bueno”. Por tanto, se decide dejar la malla para el ensamble. 
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Tabla 3. Datos de calidad de malla en ANSYS tapa original. Fuente: Propia del autor. 

 

 

Tabla 4. Espectro métrico de malla (calidad ortogonal). Fuente: Propia del autor. 
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Figura 16. Mallado de ensamble tapa inspección original y refuerzo. Figura: Propia del autor. 

  

4.9. Simulación computacional de la tapa de inspección en material 

compuesto. 

 

4.9.1. Caracterización de los datos de ingeniería. 

Una vez importada la geometría a analizar en el software ANSYS, se discretizan los datos de 

ingeniería para la tapa en material compuesto. Los datos que se asignan en el módulo “Engineering 

Data” en ANSYS son tomados de: MIL-HDBK-17-2F COMPOSIT MATERIAL HANDBOOK 

(Figura 19-23), HexPly® F155 Resin Systems for Advanced Composites Product Data 
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 (Ver APENDICE 1. Propiedades mecánicas del ALCLAD 2024T-3 y FIBER GLASS  

PREPREG 7781 ) 

La Tabla 21 se utiliza con el fin de determinar las propiedades mecánicas del ALCLAD 2024-

T3. 

La Tabla 22 se utiliza con el fin de determinar la carga a tensión que la fibra de vidrio pre 

impregnada es capaz de soportar en la dirección X. 

La Tabla 23 se utiliza con el fin de determinar la carga a tensión que la fibra de vidrio pre 

impregnada es capaz de soportar en la dirección Y. 

La Tabla 24 se utiliza con el fin de determinar la carga a compresión que la fibra de vidrio pre 

impregnada es capaz de soportar en la dirección X. 

La Tabla 25 se utiliza con el fin de determinar la carga a compresión que la fibra de vidrio pre 

impregnada es capaz de soportar en la dirección Y. 

La Tabla 26 se utiliza con el fin de determinar la carga Al corte que la fibra de vidrio pre 

impregnada es capaz de soportar en la dirección XY. 

La Tabla 27 es utilizada con el fin de determinar el espesor de la tela de fibra de vidrio pre 

impregnada que se emplea para simular la tapa de inspección en material compuesto. 

Se usó la Tabla 27 para determinar las propiedades físicas de la tela. 

Se dispone la Tabla 28 con el fin de determinar el módulo de tensión de la fibra de vidrio a 

utilizar. 

En el Data Sheet (HEXCEL, 2019) dado por el fabricante de la tela preimpregnada no se 

especifica el Módulo de Young para el laminado en el eje trasversal, por tal motivo es necesario 

investigar la forma de calcular dicho Modulo EZ, ya que es necesario al momento de asignar las 
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propiedades del material ortotrópico en el módulo de ANSYS Engineering Data. Al realizar una 

investigación sobre el tema, se halla la tesis MECHANICAL PROPERTIES OF THE 

FIBERGLASS PREPREG SYSTEM USED FOR THE NATIONAL TRANSONIC FACILITY 

REPLACEMENT BLADE SET de Martyn Pinfold BSc, MSc, CEng, MIMechE al optar por el 

título de Doctor of Philosophy  de la Universidad de Warwick, el autor realiza un exhaustivo 

análisis matemático acerca del comportamiento estructural de los materiales compuestos, y para 

ellos  se basa en el uso de ecuaciones matemáticas con el fin de poder determinar las propiedades 

individuales de las fibras, matrices y elementos relacionados para la fabricación de materiales 

compuestos y posterior aplicación en la aeronáutica, para su caso específico, la pala de rotor de un 

helicóptero. 

El autor describe las ecuaciones necesarias para calcular el Ez en el capítulo 9 -Continuous 

Woven Fiber Composites.  Por tal motivo, se acude a las siguientes ecuaciones las cuales están 

basadas de los valores del Módulo de YOUNG en las direcciones X y Y (PINFOLD, 1976). 

 

𝑬𝒛 =
(
𝐄𝐦
𝛂 ) (𝟏 + 𝛈 ∗ 𝐕𝐟)

(𝟏 − 𝛈 ∗ 𝐕𝐟)
 

Ecuación 18. Módulo de Young en el eje Z. Fuente: (Pinfold, 1976) 

 

𝛈 =
{(

𝐄𝐟
𝐄𝐦

) − 𝟏}

{(
𝐄𝐟
𝐄𝐦

) + 𝟏}
 

Ecuación 19. Relación de módulos de matris- fibra. Fuente: (Pinfold, 1976) 

 

 

𝛂 = 𝟎. 𝟔𝟔 
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Donde, 

𝐸𝑧:𝑀ó𝑑𝑢𝑙𝑜 𝑑𝑒 𝑌𝑜𝑢𝑛𝑔 𝑍. 

𝐸𝑚:𝑀ó𝑑𝑢𝑙𝑜 𝑑𝑒 𝐸𝑙𝑎𝑠𝑡𝑖𝑐𝑖𝑑𝑎𝑑 𝑑𝑒 𝑙𝑎 𝑚𝑎𝑡𝑟𝑖𝑧. 

𝐸𝑓: 𝑀ó𝑑𝑢𝑙𝑜 𝑑𝑒 𝐸𝑙𝑎𝑠𝑡𝑖𝑐𝑖𝑑𝑎𝑑 𝑑𝑒 𝑙𝑎 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎. 

𝑉𝑓: 𝑉𝑜𝑙𝑢𝑚𝑒𝑛 𝑑𝑒 𝑙𝑎 𝑓𝑖𝑏𝑟𝑎. 

η: relación de módulos matris − fibra 

α: Factor de corrección. 

Se reemplazan los valores del material en le Ecuación 19. Para obtener el valor de la relación de módulos 

de matriz-fibra. 

 

η =
{(

23.4 Gpa
3.24 Gpa

) − 1}

{(
23.4 Gpa
3.24 Gpa

) + 1}
 

 

η = 0.7567 

 

Al obtener η ahora es posible ser reemplazado en el Ecuación 18,  y de esta manera conseguir el valor Ez. 

𝐸𝑧 =
(
3.24 Gpa

0.66 ) (1 + 0.675 ∗ 0.45)

(1 − 0.675 ∗ 0.45)
 

 

Ez = 9.9636 Gpa 

 

Ez = 9963.601 Mpa 

 

De igual modo, el Data Sheet del fabricante no describe el módulo trasversal de corte Gxz 

ni Gyz, el cálculo es realizado de la siguiente manera definida por el señor Martyn Pinfold: 

 

G23 = 1.15 G12 

Ecuación 20. Euación de Modulo de cizallamiento en la dirección 23. Fuente: (Pinfold,1976) 
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Se reemplaza el valor de cizallamiento dado por el fabricante con el fin de obtener dicho módulo en otra 

dirección,  

G23 = 1.15 (5.226217) 

G23 = 6.0101 Gpa 

Gxz = 0.5 (G12 + G23) 

Ecuación 21. Módulo de cizallamiento en la dirección xz. Fuente: (Pinfold,1976) 

Reemplazamos los valores anteriormente hallados y se acude a la Ecuación 21 para su solución. 

Gxz = 0.5 (5.226217 + 6.0101) 

Gxz = 5.6182 Gpa 

Gxz = Gyz = 5.6182 Gpa 

 

4.9.2. Mallado de la geometría en material compuesto. 

Una vez hecha la caracterización de los datos de ingeniería, se procede a importar la geometría 

a analizar en el software ANSYS. En el módulo “mesh” se realiza el mallado de la geometría y se 

comparan los datos de calidad de malla que el software ANSYS exhibe (Tabla 17) con el espectro 

métrico de malla (Tabla 4) el cual se evalúa respecto a la calidad ortogonal. 
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Tabla 5. Datos de calidad de malla en ANSYS tapa compuesta. Fuente: Propia del autor. 

 

 

 

Figura 17. Mallado de la tapa de inspección material compuesto. Fuente: Propia del autor. 
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4.9.3. Módulo ACP (ANSYS Composite PrepPost) material compuesto. 

Este módulo es una herramienta dedicada para el modelado de disposición compuesta y el 

análisis de fallas. Puede generar modelos compuestos en capas para simulaciones estructurales y 

térmicas implícitas y explícitas, así como fluidos. ACP proporciona una disposición eficiente y las 

mejores capacidades de modelado de elementos sólidos en su clase y una plataforma que ofrece 

muchas formas de intercambiar información del modelo. (COMPOSITE , 2019) 

Además, la ingeniería de materiales compuestos en capas implica definiciones complejas que 

incluyen numerosas capas, materiales, espesores y orientaciones. El desafío de ingeniería es 

predecir qué tan bien el producto terminado funcionará en condiciones de trabajo reales. Esto 

implica considerar tensiones y deformaciones, así como una serie de criterios de falla. ANSYS 

Composite PrepPost proporciona todas las funcionalidades necesarias para el análisis de 

estructuras compuestas en capas. (KANANI, 2019) 

En el módulo ACP (Pre) se asignan las diferentes orientaciones de las telas a conformar el 

material compuesto de la tapa de inspección, teniendo en cuenta la necesidad de asemejar la 

estructura a un material isotrópico. Por tal motivo, se orientan las capas a [45/0/-45]s. 

Una vez definido el material y la orientación de las capas de la tela para la geometría importada 

se procede a definir el espesor de la tela y el número de capas, que en este caso es seis.  

De la misma manera, cuando se realiza la caracterización de las telas, se puede apreciar que de 

un material ortotrópico se puede generar un material con características semejantes a las de un 

material cuasi-isotrópico como se muestra en las siguientes figuras. 
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Gráfica 1. Propiedades polares de una tela. Fuente: Propia del autor. 
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Gráfica 2. Propiedades polares de un compuesto de seis telas. Fuente: Propia del autor. 

 

Capítulo 5  

Análisis de resultados 

5.1.  Análisis estático estructural del ensamble de la tapa de inspección con el refuerzo 

estructural. 
 

Una vez realizada la simulación en el software ANSY se procede con la obtención de datos de 

las diferentes cargas aplicadas (Tabla 6), según FAR 25.561 aterrizaje de emergencia, en la tapa 

de inspección original con el refuerzo mediante el módulo “results”.  

Teniendo en cuenta que la carga soportada por la geometría no es necesaria especificarla al 

momento de realizar la simulación, pues el software asume dicha fuerza teniendo en cuenta la 

densidad del material y la aceleración que experimentará en condiciones de emergencia y, por otro 

lado, en el software de análisis es necesario especificar la dirección en la cual la geometría está 

soportando las aceleraciones mostradas en la (Tabla 6). Se obtienen los resultados que se muestran 

a continuación para cada una de las tres direcciones. En todas las simulaciones el color rojo indica 
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el valor máximo y el color azul  indica el valor mínimo según sea el caso. 

 

Tabla 6. Cargas aplicadas. Fuente: Propia del autor. 

 

Gracias a que el software ANSYS® cuenta con un módulo llamado “Results”, el cual ofrece a 

los usuarios la muestra de resultado de una manera visual y grafica de fácil compresión,  ya que 

por medio de un contorno de colores muestra las zonas críticas o lugares  en donde el material 

presenta  mayor concentración de esfuerzos, zonas que para los fines investigativos son los lugares 

donde mayor atención se debe prestar, ya que son los lugares donde probablemente se puedan 

presentar grietas por fatiga o deformaciones considerables del material que terminan por reducir 

la vida útil del mismo. 

Además de la ayuda que proporciona comprender los colores en la solución, también es de 

utilidad reproducir los videos que simulan el comportamiento una vez son sometidos a una carga, 

por medio de estos videos es posible analizar la manera en la que comienzan las deformaciones y 

hacia donde se propagan; la comprensión de estos videos para los casos en los que son sometidas 

geometrías similares, pero con materiales con diferentes propiedades mecánicas, ayudan a la 

GRAVEDAD EN LA TIERRA

m/s^2 m/s^2 DIRECTION

9 X

1,5 Y

6 Z

Densidad*

ft m kg /m^3 km/h m/s Pascales Mpa

35000 10668 3,796 487,076 135,2988 34744,3425 0,03474434

Presión Dinámica de vuelo Bechcraft B300

Nota: Densidad del aire a la altura de techo de vuelo ATMOSFERA ESTANDAR 

58,86

mm/s^2

88,29

14,715

88290

14715

58860

FAR 23,561

9,81

Presión Dinámica Techo de vuelo Velocidad Máxima Operativa 

ACCELERACIÓN

m/s^2
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comparación en cuanto a las deformaciones y esfuerzos últimos en cada material. Es por las 

razones anteriores que en este proyecto fueron resueltas 20 simulaciones para cada tapa de 

inspección, con el fin de comparar y analizar el comportamiento no solo al ser sometido a las 

cargas mayores en este caso las 9 gravedades dadas por la FAA para este tipo de aeronaves, si no 

también de analizar qué sucede en el caso en el que la tapa de inspección sufra una presión de 

manera normal a superficie causada por un viento cruzado considerable. Este tipo de análisis no 

es obligatorio realizarlo al momento de presentar una alteración menor a la autoridad aeronáutica 

correspondiente, pero ya que al tratarse de un material compuesto se esperaban deformaciones en 

lugares diferentes a las deformaciones presentadas en la tapa de ALCLAD 2024-T3, y en mayor 

proporción al ser sometida a una fuerza de flexión. 

  

Como se puede observar en la Figura 18 a la Figura 37, donde se realizó la simulación con la tapa 

en material ALCLAD 2024-T3, se puede observar un comportamiento en donde las fuerzas tienden 

a distribuirse desde la parte media de la tapa hacia el exterior (orificios de sujeción) debido al 

refuerzo estrutural en la parte interna. 
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Figura 18. Deformación total con aceleración en X. Fuente: Propia del autor. 

 

Figura 19. Deformación elástica equivalente con aceleración en X. Fuente: Propia del autor 
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Figura 20. Esfuerzo equivalente con aceleración en X Fuente: Propia del autor. 

 

Figura 21. Máximo esfuerzo cortante con aceleración en X Fuente: Propia del autor. 
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Figura 22. Deformación total con aceleración en Z Fuente: Propia del autor.

 

Figura 23. Deformación elástica equivalente con aceleración en Z Fuente: Propia del autor. 
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Figura 24. Esfuerzo equivalente con aceleración en Z. Fuente: Propia del autor.

 

Figura 25. Máximo esfuerzo cortante con aceleración en Z Fuente: Propia del autor. 
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Como la aeronave puede experimentar una aceleración en el eje lateral (eje Y) en dirección 

positiva o negativa, se decide realizar dos simulaciones teniendo en cuenta este criterio.  

 

Figura 26. Deformación total con aceleración en Y positivo Fuente: Propia del autor. 

 

Figura 27. Deformación elástica equivalente con aceleración en Y positivo Fuente: Propia del autor. 
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Figura 28. Esfuerzo equivalente con aceleración en Y positivo Fuente: Propia del autor. 

 

Figura 29. Máximo esfuerzo cortante con aceleración en Y positivo. Fuente: Propia del autor. 
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Figura 30. Deformación total con aceleración en Y negativo Fuente: Propia del autor. 

 

Figura 31. Deformación elástica equivalente con aceleración en Y negativo Fuente: Propia del autor. 
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Figura 32. Esfuerzo equivalente con aceleración en Y negativo Fuente: Propia del autor. 

 

Figura 33. Máximo esfuerzo cortante con aceleración en Y negativo Fuente: Propia del autor. 
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Figura 34. Deformación total bajo presión dinámica Fuente: Propia del autor.

 

Figura 35. Deformación elástica equivalente bajo presión dinámica Fuente: Propia del autor. 
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Figura 36. Esfuerzo equivalente bajo presión dinámica Fuente: Propia del autor. 

 

Figura 37. Máximo esfuerzo cortante bajo presión dinámica Fuente: Propia del autor. 
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5.2. Análisis estático estructural del ensamble de la tapa de inspección en material 

compuesto con el soporte de antena y antena. 
 

Una vez realizada la simulación en el software ANSY se procede con la obtención de datos de 

las diferentes cargas aplicadas (Tabla 6), según FAR 25.561 aterrizaje de emergencia, en la tapa 

de inspección original con el refuerzo mediante el módulo “Results”.  

Teniendo en cuenta que la carga soportada por la geometría no es necesaria especificarla al 

momento de realizar la simulación, pues el software asume dicha fuerza teniendo en cuenta la 

densidad del material y la aceleración que experimentará en condiciones de emergencia y, por otro 

lado, en el software de análisis es necesario especificar la dirección en la cual la geometría está 

soportando las aceleraciones mostradas en la tabla 6.  

Es relevante saber que al momento de analizar el material compuesto no es posible observar la 

antena ni su soporte estructural, pues en el módulo ACP (Pre) únicamente se pueden visualizar el 

material compuesto. Por tal motivo se obtienen los resultados que se muestran a continuación para 

cada una de las tres direcciones. 

 

 

Figura 38. Deformación total con aceleración en X Fuente: Propia del autor. 
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En la Figura 39 a Figura 41, podemos observar que los esfuerzos se concentran en los orificios 

donde se hará la sujeción con los sujetadores, sin embargo, estos esfuerzos no son los suficientes 

para causar ruptura del material. 

 

Figura 39. Deformación elástica equivalente con aceleración en X Fuente: Propia del autor. 

 

Figura 40. Esfuerzo equivalente con aceleración en X Fuente: Propia del autor. 
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Figura 41. Máximo esfuerzo cortante con aceleración en X Fuente: Propia del autor. 

 

Figura 42. Deformación total con aceleración en Z Fuente: Propia del autor. 
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Figura 43. Deformación elástica equivalente con aceleración en Z Fuente: Propia del autor. 

 

Figura 44. Esfuerzo equivalente con aceleración en Z Fuente: Propia del autor. 
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Figura 45. Máximo esfuerzo cortante con aceleración en Z Fuente: Propia del autor. 

 

Como la aeronave puede experimentar una aceleración en el eje lateral (eje Y) en 

dirección positiva o negativa, se decide realizar dos simulaciones teniendo en cuenta este criterio 

.  
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Figura 46. Deformación total con aceleración en Y positivo Fuente: Propia del autor.

 

Figura 47. Deformación elástica equivalente con aceleración en Y positivo Fuente: Propia del autor. 

 

Figura 48. Esfuerzo equivalente con aceleración en Y positivo Fuente: Propia del autor. 
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Figura 49. Máximo esfuerzo cortante con aceleración en Y positivo Fuente: Propia del autor. 

 

Figura 50. Deformación total con aceleración en Y negativo Fuente: Propia del autor. 
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Figura 51. Deformación elástica equivalente con aceleración en Y negativo Fuente: Propia del autor. 

 

 

Figura 52. Esfuerzo equivalente con aceleración en Y negativo. Fuente: Propia del autor. 
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Figura 53. Máximo esfuerzo cortante con aceleración en Y negativo Fuente: Propia del autor. 

 

Figura 54. Deformación total con presión dinámica Fuente: Propia del autor. 
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A pesar de que la tapa simulada en material compuesto no cuenta con un refuerzo estructural 

como lo tiene la tapa de inspección original, la respuesta a los esfuerzos perpendiculares a la 

superficie del laminado, no llegan a generar deformaciones superiores a 2 mm. 

 

Figura 55. Deformación elástica equivalente con presión dinámica Fuente: Propia del autor. 
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Figura 56. Esfuerzo equivalente con presión dinámica Fuente: Propia del autor. 

 

Figura 57. Máximo esfuerzo cortante con presión dinámica. Fuente: Propia del autor. 
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5.3. Comparación de resultados. 

 
ALCLAD 2024-T3 

 

9G  (X) 

m/s^2 

6G (Z) 

m/s^2 

1,5G IN (-Y) 

m/s^2 

1,5G OUT 

(Y) m/s^2 

Presión 

Dinámica Pa   
Unidades 

 
88,29 58,86 14,715 14,715 34744,3425 x 

Deformación 

Total 0,00039995 0,00096175 0,001583 0,001583 0,52633 mm 

Deformación 

Elástica 

Equivalente  

Von Misses 2,9385E-06 4,9282E-06 6,2473E-06 6,2473E-06 2,28E-03 mm/mm 

Efuerzo 

Equivalente 

Von Misses 0,21412 0,3596 0,45593 0,45593 166,74 Mpa 

Máximo 

Esfuerzo 

Cortante 0,1217 0,20701 0,26322 0,26322 96,263 Mpa 

       
       

 

BMS 8-79 Style 7781 50″ CL3 - FIBERGLASS PRE-PREG 250 DEGREE 

 

9G  (X) 

m/s^2 

6G (Z) 

m/s^2 

1,5G IN (-Y) 

m/s^2 

1,5G OUT 

(Y) m/s^2 

Presión 

Dinámica Pa  
Unidades 

 
88,29 58,86 14,715 14,715 34744,3425 x 

Deformación 

Total 0,000047539 0,00034466 0,0014927 0,0014927 1,9402 mm 

Deformación 

Elástica 

Equivalente  

Von Misses 1,4107E-06 2,5849E-06 4,45E-06 4,45E-06 6,66E-02 mm/mm 

Efuerzo 

Equivalente 

Von Misses 0,031562 0,043419 0,097928 0,097928 127,31 Mpa 

Máximo 

Esfuerzo 

Cortante 0,018213 0,024769 0,051336 0,051336 66,739 Mpa 
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Tabla 7. Tabulación de resultados ALCLAD 2024-T3 Y FIBERGLASS. Fuente: Propia del autor. 

Los valores obtenidos de cada simulación para cada tapa de inspección son compilados en la 

anterior tabulación. En esta tabla se relaciona los esfuerzos y deformaciones máximas en cada 

dirección con su respectiva aceleración. 

Para tener una idea más clara del comportamiento mecánico que tuvo tanto la tapa de inspección 

original como la tapa de inspección en compuesto, se presentan las siguientes graficas 

comparativas, con el fin de evidenciar que la tapa de compuesto tiene mejores capacidades 

mecánicas que la tapa original ALCLAD 2024-T3, esto debido a la cantidad de telas dispuestas de 

manera simétrica y a la orientación de su secuencia. 

En la Grafica 3 se visualizan los valores máximos de deformación total en milímetros para cada 

una de las direcciones en las que se aplica la aceleración (m/s^2) en cada tipo tapa de material 

asignado a las tapas de inspección. De la misma forma, se observa que en la dirección donde se 

presenta mayor deformación total es en eje Y, es decir, cuando se aplica la aceleración de manera 

perpendicular a la superficie de la tapa. Lo anterior tiene sentido ya que las láminas tienen menor 

resistencia a la flexión o pandeo que a la tensión y/o compresión. Además, se aprecia que el 

comportamiento mecánico de la tapa de inspección simulada en material compuesto es mejor en 

cualquiera de los tres ejes de aplicación. 

. 
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Gráfica 3. Deformación total en cada eje. Fuente: Propia del autor. 

En la Grafica 4 se visualizan los valores máximos de deformación elástica equivalente (Von 

Misses) en milímetros para cada una de las direcciones en las que se aplica la aceleración (m/s^2) 

en cada tipo tapa de material asignado a las tapas de inspección. 

La deformación elástica equivalente nos indica el valor máximo de deformación antes de que 

el material pase a la zona plástica. De la misma forma, se observa que en la dirección donde se 

presenta mayor deformación total es en eje Y, es decir, cuando se aplica la aceleración de manera 

perpendicular a la superficie de la tapa. Lo anterior es coherente ya que las láminas tienen menor 

resistencia a la flexión  que a la tensión y/o compresión. 
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Gráfica 4.Deformación elástica equivalente en cada eje. Fuente: Propia del autor. 

En la Grafica 5 se visualizan los valores máximos de esfuerzo equivalente (Von Misses) en 

milímetros para cada una de las direcciones en las que se aplica la aceleración (m/s^2) en cada tipo 

tapa de material asignado a las tapas de inspección. De la misma forma, se observa que en la 

dirección donde se presenta mayor deformación total es en eje Y, es decir, cuando se aplica la 

aceleración de manera perpendicular a la superficie de la tapa. Es congruetne ya que las láminas 

tienen menor resistencia a la flexión o pandeo que a la tensión y/o compresión. Además, se aprecia 

que el comportamiento mecánico de la tapa de inspección simulada en ALCLAD 2024-T3 es mejor 

en cualquiera de los tres ejes de aplicación. 
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Gráfica 5. Esfuerzo equivalente Von Misses en cada eje. Fuente: Propia del autor. 

En la Grafica 6 se visualizan los valores máximos de esfuerzo cortante en Mpa para cada una 

de las direcciones en las que se aplica la aceleración (m/s^2) en cada tipo tapa de material asignado 

a las tapas de inspección. De la misma forma, se observa que en la dirección donde se presenta 

mayor deformación total es en eje Y, es decir, cuando se aplica la aceleración de manera 

perpendicular a la superficie de la tapa. Lo anterior es acorde ya que las láminas tienen menor 

resistencia a la flexión o pandeo que a la tensión y/o compresión. Además, se aprecia que el 

comportamiento mecánico de la tapa de inspección simulada en ALCLAD 2024-T3 es mejor en 

cualquiera de los tres ejes de aplicación. 
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Gráfica 6.Máximo esfuerzo cortante. Fuente: Propia del autor 

Además se observa en la gráfica anterior que la tapa de inspección simulada en material 

compuesto representa soporta 0,195 Mpa menos (aproximadamente 80,5%) en comparación con 

la tapa de inspección simulada en ALCLAD 2024-T3, cuando se aplica la aceleración de manera 

perpendicular a la superficie de la tapa. Es congruente afirmar que en la dirección donde se 

presenta mayor deformación total es en eje Y, ya que las láminas tienen menor resistencia a la 

flexión o pandeo que a la tensión y/o compresión 

Para el análisis de la presión dinámica ejercida sobre la tapa por el fluido aerodinámico, 

aplicando los valores de densidad del aire a la altura de techo de vuelo y la velocidad máxima 

operativa de la aeronave según la Tabla 6, se obtiene una presión de 3474,3425 Pa. Esta presión 

sería la que soportaría la tapa de inspección de la aeronave   suponiendo que la tapa de inspección 

se encontrara de frente contra el fluido, lo cual no ocurre ya que la tapa se encuentra en el eje 
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longitudinal del fuselaje.  

La Grafica 7 muestra la deformación total para los dos materiales de cada tapa de inspección, 

en este caso refleja que la tapa de compuesto presenta una deformación mayor que la del ALCLAD 

2024-T3 de 1.41 mm en el eje lateral. 

 

Gráfica 7. Deformación total debido a presión dinámica. Fuente: Propia del autor. 

 

En la Gráfica 8 se visualiza la deformación elástica equivalente para los dos materiales de cada 

tapa de inspección, en este caso refleja que la tapa de compuesto presenta una deformación mayor 

que la del ALCLAD 2024-T3 de 0.0643 mm en el eje lateral. 
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Gráfica 8. Deformación equivalente Von Misses debido a presión dinámica. Fuente: Propia del autor. 

 

La Gráfica 9 refleja que la tapa de inspección simulada en material ALCLAD 2024-T3 soporta 

39,43 MPa en relación a la tapa fabricada en material compuesto. 

 

Gráfica 9. Esfuerzo equivalente Von Misses debido a presión dinámica. Fuente: Propia del autor. 
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La Gráfica 10 refleja que la tapa de inspección simulada en fibra de vidrio soporta 29,52 

MPa menos en comparación a la tapa de inspección elaborada en material ALCLAD 2024-T3 

 

 

Gráfica 10. Máximo esfuerzo cortante debido a presión dinámica. Fuente: Propia del autor. 

 

5.4. Cálculo de laminado BMS 8-79 Style 7781 50″ CL3 - Fiberglass Pre-Preg 

250 Degree 
 

El siguiente cálculo matemático se realiza con las ecuaciones y matrices anteriormente 

mencionadas, asignando las propiedades mecánicas de dicha fibra y según las orientaciones 

simétricas designadas en la simulación de la tapa en compuesto. Estos datos son reemplazados en 

las matrices iniciales para resolverse de la manera descrita en el marco teórico 3.1.9. Procedimiento 

de Análisis de Tensiones y Deformaciones de una lámina. Para la solución de las matrices y el 

procesamiento matemático se utiliza el programa Microsoft EXCEL® el cual resulta útil para la 

solución de casos en los que se cuenta con un número considerable de datos y valores numéricos 
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relacionados, ya que en la hoja de cálculo es posible ser organizados, procesados con rapidez y 

obtener resultados confiables. 

 

El siguiente procedimiento es realizado con base a las ecuaciones descritas en el marco teorico 

para la solución de esfuerzos y deformación de un laminado en caualquier dimension.  

Paso 1: Propiedades elásticas de la lámina ortotrópica. 

Propiedades elásticas de la lámina ortotrópica 

Propiedad Valor Unidades 

E₁ 23,4 Gpa 

E₂ 25,51 Gpa 

v₁₂ 0,115 - 

G₁₂ 5,22 GPa 

Espesor 0,0026 mm 

Tabla 8. Propiedades del lamindo ortotrópico. Fuente: Propia del auto. 

 

 

Orientación de las telas 

Ángulo Ángulo en radianes 

45 0,785398163 

0 0 

-45 -0,785398163 

Tabla 9. Orientación de las telas. Fuente: Propia del autor. 
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Altura 

telas 

0,0078 

0,0052 

0,0026 

0 

-0,0026 

-0,0052 

-0,0078 

 

Tabla 10. Espesor de telas sobrepuestas. Fuente: Propia del autor. 

 45 0 -45 

m 0,70710678 1 0,70710678 

n 0,70710678 0 -0,70710678 

 

Tabla 11. Cordenadas según la orientación. Fuente: Propia del autor. 

Paso 2: Matriz de rigidez reducida de la lámina en relación del sistema local de coordenadas. 

Matriz de rigidez reducida 
    

Qlocal 
    

Q₁₁ 23,74230494 
 

23,7423049 2,976564653 0 

Q₁₂ 2,976564653  2,97656465 25,88317089 0 

Q₁₂ 2,976564653 
 

0 0 5,22 

Q₂₂ 25,88317089 
    

Q₁₆ 0 
    

Q₁₆ 0 
    

Q₂₆ 0 
    

Q₂₆ 0 
    

Q₆₆ 5,22 
    

Tabla 12. Matriz de rigidez reducida y su representación matricial. Fuente: Propia del autor. 
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Paso 3: Matriz de rigidez reducida transformada de cada lámina en relación al sistema global de 

coordenadas. 

 

Matriz de rigidez reducida transformada 

Qk Global ₄₅ 

19,1146513 8,674651283 -0,535216489 

8,67465128 19,11465128 -0,535216489 

-0,53521649 -0,53521649 10,91808663 

Tabla 13. Matriz resultante trasnformada a 45. Fuente: Propipa del autor. 

Matriz de rigidez reducida transformada 

Qk Global ₀ 

23,7423049 2,97656465 0 

2,97656465 25,8831709 0 

0 0 5,22 

Tabla 14. Matriz resultante trasnformada a -45. Fuente: Propipa del autor. 

Matriz de rigidez reducida transformada 

Qk Global ₋₄₅ 

19,1146513 8,67465128 0,53521649 

8,67465128 19,1146513 0,53521649 

0,53521649 0,53521649 10,9180866 

Tabla 15. Matriz resultante trasnformada a 0. Fuente: Propipa del autor. 

Paso 4: Inversas de las Sub-matrices A, B y D de la matriz de rigidez del laminado en relación al 

sistema global de coordenadas. 

Inversa A 

3,46328081 -1,09797957 0 

-1,09797957 3,347633739 0 

0 0 7,107719575 

 

Tabla 16. Submatriz A. Fuente: Propia del autor. 



 
  

107 
 

Inversa B y C 

0 0 0 

0 0 0 

0 0 0 

 

Tabla 17. Tabla 16. Submatriz B Y C. Fuente: Propia del autor. 

Inversa D 

177314,088 -61076,23 4393,157766 

-61076,23 172595,2324 4214,810743 

4393,15777 4214,810743 335135,3396 

 

Tabla 18. Tabla 16. Submatriz D. Fuente: Propia del autor. 

Paso 5: Deformaciones en el plano medio y las curvaturas en relación al sistema global de 

coordenadas. 

 

Tabla 19. Matriz de comportamiento de tensiones bajo una carga. Fuente: Propia del autor.  
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Paso 6: Solución paso cinco. 

 

 

Tabla 20. Matriz solución. Fuente: Propia del autor. 
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Capítulo 6  

Conclusiones y recomendaciones 

• El diseño preliminar de la tapa de inspección en material compuesto y soporte de antena 

cuyo propósito es ser reemplazada por la tapa de inspección original y que sobre esta 

nueva tapa pueda ser instalada una antena UHF-SHF al interior del cono de cola de una 

aeronave Beechcraft B300 presentado en este proyecto, se ha diseñado y simulado 

obteniendo los resultados de las propiedades de deformación y esfuerzos máximos del 

compuesto al ser comparados y analizados con la tapa de inspección original evidencian 

propiedades mecánicas inferiores. No obstante de acuerdo a la regulación FAR 25.561 es 

posible hacer la instalación de la tapa sin afectar la aeronavegabilidad de la aeronave, ni 

la integridad de la antena a instalar. 

• El análisis preliminar del módulo ACP utilizado para la simulación de la tapa en 

compuesto se soluciona teniendo en cuenta la rigidez que le proporciona el soporte de la 

antena y la aceleración y la presión dinámica calculadas de acuerdo con la regulación FAR 

25.561 y las características de la aeronave en vuelo de crucero. El módulo “Static 

Structural” se utilizó para calcular la deformación total, el estrés equivalente Von-Mises 

y la deformación equivalente Von-Mises. 

• Teniendo en cuenta que para dar solución al análisis de datos mediante la simulación de 

la tapa de inspección de material ALCLAD 2034-T3 y FiberGlass Prepreg es necesario, 

en primera instancia, realizar el modelamiento de las partes mediante el software de diseño 

asistido por computadora CAD. 

Adicionalmente, para obtener una compilación de datos, es necesario realizar el 
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modelamiento de los elementos a simular de la forma en que sean un solo cuerpo de parte 

y no un ensamble de partes, pues de esta manera, es mas sencillo realizar el mallado del 

cuerpo en comparación a la elaboración de mallado de un ensamble. 

• Para realizar la comparación de datos es necesario realizar la simulación de la tapa en 

material compuesto y la tapa original de la aeronave mediante el software ANSYS. Es 

relevante tener en cuenta el módulo ACP para asignar correctamente el número de telas, 

así como su orientación [0,45, -45,0] para obtener una respuesta de datos, producto de la 

simulación, de un material compuesto que asemeja sus propiedades a un material 

isotrópico. 

• La deformación total de la tapa de material compuesto respecto a la tapa de inspección 

original, se concluye que la tapa elaborada en material compuesto ingresa primero a la 

zona plástica al ser sometida a los esfuerzos aplicados según FAR 25.561 en las tres 

dirección X, Y y Z. 

De la misma forma, al comparar los resultados de esfuerzo Von-Misses y deformación 

total equivalente Von-Misses de las dos tapas de inspección se concluye que en cualquier 

resultado de las cargas aplicadas bajo condiciones de aterrizaje de emergencia FAR 

25.561, la tapa de inspección simulada en material compuesto soporta una menor 

capacidad de carga y deformación máxima respecto a la tapa de inspección original. 

• Al comparar los datos de esfuerzo máximo Von-Misses de la simulación de la tapa de 

inspección versus el cálculo del laminado teórico según lo propuesto por McCallister, se 

aprecia qué hay una diferencia de 1,34  MPa. La variación de los datos obtenidos se debe 

a que el cálculo teórico se realiza bajo la suposición de un laminado plano mientras que la 
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tapa de inspección presenta una curvatura (natural del fuselaje) y además, la tapa simulada 

está perforada por los orificios de sujeción al fuselaje junto a los orificios de remache del 

soporte de antena.  
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Apéndice A  

 

Propiedades Mecánicas del ALCLAD 2024-T3 y FIBERGLASS 

 

 

Tabla 21. Tabla de propiedades mecánicas ALCLAD 2024 T3. Fuente: MMPDS-01 (2003) 
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Tabla 22. Tensión en el eje X. Fuente: MIL-HDBK-17-2F, Volume 2 of 5 (2002) 
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Tabla 23. Tensión en el eje Y.  Fuente: MIL-HDBK-17-2F, Volume 2 of 5 (2002). 
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Tabla 24. Compresión en el eje X. Fuente: MIL-HDBK-17-2F, Volume 2 of 5 (2002). 
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Tabla 25. Compresión en el eje Y. Fuente: MIL-HDBK-17-2F, Volume 2 of 5 (2002). 
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Tabla 26. Módulo de corte en el plano XY. Fuente: MIL-HDBK-17-2F, Volume 2 of 5 (2002). 
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Tabla 27. Propiedades físicas de la tela Fuente: HEXCEL (2019). 

 

Tabla 28. Propiedades mecánicas tela. Fuente: HEXCEL (2019). 
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ANEXO  1. PLANO TAPA 

DE INSPECCIÓN 

ORIGINAL 
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ANEXO 2. PLANO 

REFUERZO 

ESTRUCTURAL 
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ANEXO 3. PLANO BARRA 

SOPORTE ANTENA  
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ANEXO 4. PLANO ALETA 

SOPORTE ANTENA, este 

plano aplica para las dos 

aletas de soporte, la izquierda 

y la derecha conservando la 

orientación de la antena. 
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ANEXO 5. PLANO TAPA DE 

INSPECCIÓN 

COMPUESTO. 
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