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MENSAJE

Es para nosotros una profunda satisfaccian el poder editar este Libro de Resimenes de |os trabajos en

extenso de 2nd International Conference on Aeronautics, a celebrarse en la Centro de Investigacidn
e Innovacitn en Ingenieria Aeronautica (CIIIA) - Facultad de Ingenieria Mécanica y Eléctrica (FIME) de la

UANL. del 23 al 24 de octubre del 2018.

El Objetivo del Congreso es tener un foro interdisciplinario para investigadores cientificos, académicos,
estudiantes y profesionistas en general, vinculados con la investigacian, desarrollo y aplicacion de la
tecnologia de la aerondutica y con ello reunir industria, gobierno y academia para discutir sobre los
avances en aeronautica, innovacidn, estrategias tecnoldgicas y negocios de este ramo con alto impacto
en |a sociedad.

Esta publicacion se ha estructurado con las diferentes teméticas de la Red Tematica Nacional de
Aeronautica (RTNA). cubriendo cada una de ellas en presentaciones, Magistrales, Industriales, Orales y
Posters.

Deseo expresar nuestro agradecimiento a los patrocinadores del congreso comenzando por la
Universidad Autanoma de Nuevo Ledn y en especifico a la Facultad de Ingenieria Mecanica y Eléctrica
(FIME), asi como al Consejo Nacional de Ciencia y Tecnologia, y a la Red Tematica Nacional de Aeronautica

RTNA.

De igual forma queremos agradecer el entusiasmo y esfuerzo de todos los congresistas, que han
contribuido con sus trabajos para hacer realidad esta 2nd International Conference on Aeronautics
(ICA 2018). asi como el apoyo de los miembros del comité organizador de CIlIA-FIME de la UANL. en
particular a la Dra. Citlalli Gaona Tiburcio, el Dr. Facundo Almeraya Calderdn, el Dr. Mauricio Torres v al
Comité Técnico de la RTNA.

Finalmente, toda nuestra gratitud a aguellos quienes han trabajado para hacer este evento posible,
esperamos que el Programa que hemos elaborado sea de su agrado, y que se culminen con éxito las
actividades planeadas.

Dr. Siman Martinez Martinez
Presidente del Comité Organizador
Znd International Conference on Aeronautics
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Prof. Marin Guenov
Cranfield University

Head of Centre for Aeronautics
Centre for Aeronautics

Prof. Guenov holds MEng in Mechanical
Engineering and a PhD in Operations Research
(Discrete Optimisation of Materials Handling
Cranfield Systems). He has over 30 years industrial and
University research experience drawn from the Design and
Optimisation of Materials Handling Systems and
Equipment, Design Integration of Large Marine
Made-to-Order Products, and Multidisciplinary
Design, Analysis and Optimisation (MDO) in the
Aerospace sector.

He is a Senior Member of the American Institute of
Aeronautics and Astronautics, a Fellow of the
Institution of Mechanical Engineers, a Fellow of the
Royal Aeronautical Society, Fellow of the Higher
Education Academy, and is a Chartered Engineer.
He is the Chairman of the Cranfield Branch of the
Royal Aeronautical Society.

From Point to Set — the Quest for the Next Generation Aircraft
Conceptual Design Tools
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Professor of Aerospace Structures in the Department of
Aeronautics at Technological Institute of Aeronautics in
Brazil, where he has been since 2009. He received a B.S. in
Mechanical Engineering from the Santa Catarina State
University and M.S. in Mechatronics and Dynamic of
Aerospace Systems from the Technological Institute of
Aeronautics in Brazil. He received his Ph.D in Aeronautics
from the Imperial College London-UK. His main research
focuses on experimental, analytical and numerical aspects of
failure in fiber-reinforced composites. Other interests include
buckling, post-buckling and collapse of reinforced metallic
and composite panels, smart materials, aeroelasticity,
composite manufacturing processes, fracture mechanics,
fatigue, structural dynamics, impact dynamics, nonlinear
finite elements and design of wind turbine blades. He
currently supervises with other academics several PhD and
M.S. students at Technological Institute of Aeronautics in
Brazil.

A Virtual Testing Platform for Aerospace Structures
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PUBLICATIONS - Effects of Large Reductions and Heating
Temperature-Times on Grain Size Control of Alloy 718 Rolled
Rings, J. Cardenas, H. Guajardo, C. Harwood and J.A.
Manriquez, Superalloys 718, 625, 706 and derivatives 2005,
TMS, 2005, p. 679.

In situ Strained Inconel 718 Superalloy studied by
Thermoelectric Power technique, E. Lopez Cuellar, M. Morin, E.
Reyes Melo, U. Ortiz Mendez, H. Guajardo-Martinez, J. Yerena
Cortez, Journal of Alloys and Compounds, December 2007, p.
527-577.
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Materials Characterization, An International Journal on Materials
Structure and Behavior, December 2011, Vol. 62, No. 12, p.
1116-1123.
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Performance Review Institute, 2008 - S-400 Metallography, GE
— Aviation, 2017 - Microstructure Codification DMC 0250 Index
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Nickel Based Superalloys and Titanium Alloys Forged
Seamless Rings for Aero-Engine Applications
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Ex Presidente, Miembro Fundador y del Consejo
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Entropia y pensamiento contra intuitivo: transversalidad del
sector aeroespacial a las ciencias sociales
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Ing. Erick N. Pérez V.
Airbus Helicopters

Director de Ingenieria,
Capacitacion y Seguridad Aérea.

Ingeniero Aeronautico egresado del Instituto
Politécnico Nacional, México.

24 afios en el Grupo Airbus Helicopters,
actualmente desempefiando funciones de:

Director de:
o Ingenieria de Soporte Técnico,

% AIRBUS incluyendo Ingenieros de

producto, Representantes
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y servicios conectados en linea.

o Disefio o Aeronavegabilidad o
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@ - Aviation Safety Officer del Grupo Airbus
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militares con mas de 2000 horas de
experiencia.

“Seguridad Operacional en Helicépteros”




2nd RTNA International Conference on Aeronautics

Presentaciones Urales.

Nickel Based Superalloys and Titanium Alloys Forged Seamless Rings for



2nd RTNA International Conference on Aeronautics

Aero-Engine Applications

H. Guajardo’, L. Barboza', E. Nufiez', R. Ornelas', S. Gallegos', J. Montemayar!
'FRISA AEROSPACE, Valentin B. Rivero 200, Nuevo Ledn, México

hguajardo@frisa.com

INTRODLCTION

Since the beginning of FRISA Aerospace in 2003
many things have happened, initially the Company
started as a joint venture between Wyman Gordon
Houston but then in 2008 FRISA decided to continue
by itself its quest for a place in this demanding
industry [].

During the early days the main focus was to gain
experience on the most popular alloys i.e. Inconel
718, Titanium B-4 but after several years of
intensive research, it was decided to investigate
every single alloy available on the market,
nowadays our portfolio goes from our early basic
materials to the most complex recently developed,
like the Titanium 407 that is being used in the RR
Trent 7000 Fan Case. In order to make this happen,
a group of researchers were hired with the main
purpose of gathering this knowledge in a
systematic way. FRISA invested in many prototype
esting and design of experiments, through time an
internal mechanism to gather basic knowledge was
developed, this knowledge allowed to define the
preliminary parameters that combined with shop
experience lead to design optimal processes.

General information of a specific material
development have been summarized in this paper
to reflect these great achievements FRISA has
gather for the past o years [2]. FRISA now
participates in the most recent and advanced
engines from the leaders of the industry i.e. Trent
XWB, 1000, 7000 from RR; GESx, GEnx & Leap from
GE/CFM, PWIDOD from P&W to mention the most

relevant.

Finally, FRISA keeps continuously investing in brand
new equipment since all OEMs recognize the high
quality of its products and its high collaboration
performance.

METODOLOGY

In general FRISA designed a laboratory scale test
based on basic alloy information i.e. grain growth
temperature,  precipitation  temperature; in
summary the main parameters to screen its
forging behavior at high temperatures. Then a full
scale design of experiments is performed in which
the material is evaluated based on this lab scale
information.

Unidades: mm

Figure 1. Wedges inside of the billet material

Superalloy C263 was recently reviewed for grain
size control and represents a good example of the
established mechanism explained before. Material
was acquired in billet form, as traditionally done,
then some wedges were machined at |ab scale (Fig
[). finally they were exposed to the conditions under
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investigation in order to determine the best
approach for the real scale trials.

Three different forging temperatures were used to
determine grain coarsening and recrystallization
effects combined with deformation ratio; finally
heat treatments were performed to evaluate the
complete process conditions that were going
determine the final properties of the parts. Figure
2 shows the wedges before and after the forging
PrOCESSES.

b)

Figure 2. Wedges a) As machined & b) After
forging.

Material was then analyzed for microstructural
evolution before and after heat treatment. Based on
the obtained results a full scale ring was then
designed to fulfill specific customer requirements.

RESULTS

Atter completing all forging and heat treatment
processes,  microstructural  analysis  was
performed on each of the conditions under study.
Table | shows all tested conditions for this
particular research.

Figure 3 shows the type of microstructures
obtained. The effect of strain variation on the
recrystallization behavior of this alloy at specific
forging temperatures was determined and their
response to the specific heat treatment was also
evaluated.

Heat Treatments
As
Strain Farging Forged [HT1 [HTZ |HT3
Temp
Low MAF-A | MHTI-A
Medium Low MAF-B | MHTI-B
High MAF-C | MHTI-C
Low MAF-A | MHTI-A

Medim  [yogum | MAF-B | MHTIB

High MAF-C | MHTI-C
Low MAF-A- | MATI-A
Mediom — |yioh MAF-B | MHTI-B
High MAF-C | MHTI-C

Table 1. Microstructural Analysis after forging
the wedges.

Figure 3. Medium forging temperature wedge
microstructural results.

CONCLUSIONS

Many alloys have been developed at FRISA using
several industrial techniques, the one explained in
this paper represents just a single section of a
complete procedure that FRISA has developed
through the years. The main challenges are related
not only to the material properties but to the
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geometry to be manufactured, therefore a proper
balance of temperature, strain and strain rate plus
specific shop conditions must be achieved. This has
been the main challenge through the years that FRISA
has been able to outcome for the most complex
products in the industry.

REFERENCES

[1] E. Garza 1., 0. Estrada, Liomo se Forja una
Fmpresa, 40 Ains de FRISA, p1a8-1a8, Facsimil Arte

Grafico, Monterrey, Nuevo Lean, México, (2014).

[2] J. Cardenas, H. Guajardo, C. Harwood and JA.
Manriquez. Hfects of large Reductions and Heating
lemperature Times on bGrain Size Control of Alloy 718
Rolled Rings, Superalloys 718, 623, 708 and Derivatives
(2008).
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A Virtual Testing Platform for Aerospace Structures
Prof. Mauricio Vicente Donadon
Instituto Tecnoldgico de Aeronautica-ITA, Department of Aeronautics

ABSTRACT

Advancements in software based on nonlinear finite element analysis (FEA) methods and, especially, the introduction of
multiscale, composites-specific analysis tools have prompted dramatic growth in FE-based simulation of in-service
aerostructure behavior. The application of high-fidelity simulation models may lead to less-conservative designs and
significant reductions in time and cost associated with conventional physical testing. Within this context, this talk focuses on
recent developments at [TA regarding the development of a nonlinear finite element based virtual testing platform for
simulation of aerospace structures subjected to different loading conditions, ranging from static to dynamic regimes. Topics
will cover mostly experimental, analytical and numerical aspects of failure modeling in fiber-reinforced composites, buckling,
post-buckling. collapse, fatigue and impact induced damage modeling in reinforced metallic and composite panels. Some
case studies showing the models capabilities in terms of structural response and damage predictions at both coupon and
sub-component levels will be also presented and discussed in this presentation.
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“Seguridad Operacional en Helicdpteros”™:

Ing. Erick N. Perez V.
Airbus Helicopters

Grupo Airbus

Estadisticas de accidentes de ala rotativa
Mecanismo del accidente

Accidente organizacional

Factor Humano

Principios de la Sequridad Operacional
Airbus: Compromisos con la sequridad
Helicopter Safety Team México
Herramientas adicionales para la Sequridad

Airbus presenta la Seguridad Operacional en
Helicapteros desde su punto de vista y en base a su
experiencia como lider mundial en la fabricacion de
aeronaves de ala rotativa, iniciando con Estadisticas de
accidentes a nivel mundial en este sector de la industria
aerondutica, en donde se incluye todo tipo de
helicapteros de todos los fabricantes, mostrando en
donde nos encontramos en este momento, con el fin de
sensibilizar a la industria, autoridades y publico en
general sobre la necesidad de tomar acciones dirigidas
principalmente a un cambio de cultura en términos de
seguridad, pues se observa que el origen de los
accidentes en helicopteros se encuentra en més de un
80% ligado a temas de factor humano, lo que
posteriormente se profundiza en lo que llamamos el
Mecanismo del Accidente, dandonos pautas de
identificacion de accidentes en el error humano, la
negligencia, la imprudencia y violacion entre otras
causas.

En la seccian del Accidente Organizacional, se mencionan
gjemplos de este tipo de accidentes, asi como los

diferentes factores alrededor de las personas y que
pueden influir en la germinacion de dichos accidentes
bajo el concepto “SHEL(L)", mencionandose como podrian
ser contenidos, enfocandose posteriormente en el tema
de Factor Humano en el cual se describen entre otros
puntos, los |2 factores que afectan a las compafiias
aéreas y que la FAA menciona como la “docena sucia”.

En la parte llamada Principios de la Seguridad
Operacional. se mencionan los principios basicos de los
sistemas de Gestion de Sequridad Operacional (SMS), la
seguridad verdadera y la sequridad aparente, el dilema
gerencial, la cultura del reporte. la cultura justa y
equitativa.

la parte final de la presentacion menciona el
Compromiso de Airbus para la sequridad, no solo en las
aeronaves que fabricamos, o en el soporte que damos
para lograr que miles de personas vuelen dedicada y
confiadamente todos |os dias en todo tipo de misidn civil
y militar con el mayor estandar de sequridad en su
operacian, sino también |os esfuerzos a nivel mundial que
realizamos cooperando con diferentes autoridades,
instituciones y demas organizaciones, comprometidas a
que la industria del ala rotativa se mantenga al maximo
nivel de seguridad operacional, mostrando algunos
ejemplos palpables tales como el HST México y otras
Herramientas Adicionales dtiles de prevencian, todas
enfocadas al objetivo de reduccicn de accidentes en el ala
rotativa.
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Anélisis del Proceso de Combustidn Turbulenta de Spray a Partir
de Dindmica de Fluidos Computacional
B. Guevara Morales', 6. Guevara Morales , 0. M. Huerta Chavez”
'Instituto Politécnico Nacional
guemo_837@hotmail.com, lecram_21Bhotmail.com

INTRODUCCION

La combustin de sprays es un proceso complejo que
involucra fendmenos de turbulencia, cambios de estadn,
mezclado, reacciones quimicas y transferencia de calor.
Con el objetivo de estudiar las caracteristicas de este
proceso es necesario el uso de Dindmica de Fluidos
Computacional (CFD), un activo campo de investigacian
en el desarrollo de modelos [1]. Las simulaciones
basadas en el promedio de Reynolds de las ecuaciones
de Navier-Stokes (RANS). son comanmente empleadas
para reproducir la turbulencia del proceso. Por otro
lado, los modelos que simulan las grandes escalas de
turbulencia  (LES), que reproducen parte de las
estructuras coherentes del flujo, se presentan como
una alternativa que aporta mayor precision en los
resultados al aplicarse en procesos transitorios,
incluyendo la combustian [2).

METODOLOGIA

En primer lugar, se selecciond un modelo experimental
de camara de combustian con resultados reportados y
disponibles [3]. Se elabord el modelo computacional de
la cAmara, para correr una primera simulacion de tipo
RANS. Se eligieron los modelos adecuados para
representar |os fendmenos principales del procesoy se
determinaron las condiciones iniciales y de frontera.
Para la simulacidn se empled el software ANSYS Fluent.
Los resultados obtenidos en la simulacian se analizaron
y compararon contra los datos experimentales.
Finalmente, se realizd un anélisis de las escalas de |a
turbulencia presentes en el flujo, con el objetivo de
disefiar una malla adecuada para una posterior
simulacian LES (en proceso de realizarse).

CONCLUSIONES
1. Los resultados de la simulacian RANS fueron
validados contra los datos experimentales,

RESULTADOS

A partic de la simulacion RANS, se obtuvieron los
contornos de temperatura de la flama dentro de
camara (Figura 1), los perfiles de velocidad axial, radial y
tangencial del flujo. asi como la distribucian de las gotas
de combustible dentro de la cémara. Estos resultados
fueron validados a partir de |os datos experimentales. Se
caracteriza el tamafio de las escalas turbulentas
presentes en el flujo, estimando que incluso en las zonas
de mayor turbulencia no se presenta un sub-rango
inercial definido y que en la zona cercana a la inyeccian
es posible que se presente anisotropia aun en las escalas
disipativas. A partir de esto, se elabord una malla
estructurada para la simulacian LES, con el tamaiio de
los elementos correspondiente a la escala donde inicia
el rango de equilibrio universal (a partir de 0.4 mm en
zonas de mayor energia). Para la simulacian LES se
propone emplear el modelo dindmico de energia cinética
turbulenta, disponible en Fluent.

Figura 1. Contornos de temperatura de la flama (K).

mostrando~ congruencia en las
caracteristicas del flujo.

Los modelos empleados mostraron ser una
aproximacion  Gtil  para  conocer  las
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propiedades generales del flujo en su estado
estacionario.
3. la informacian obtenida en esta simulacitn
ademés resulto de utilidad para un disefio
mas eficiente de la simulacian LES posterior.
4. Se espera que la simulacion LES muestre
resultados sobre el comportamiento
transitorio del flujo, significativos para el
andlisis de la formacion de contaminantes,

por ejemplo.
REFERENCIAS
1. Veynante, D. and L. Vervisch, Jurbulent

combustion modefing. Progress in Energy

and Combustion Science, 2002. 28: p.
[93266.

2. Lhou, L., K. Li, and F. Wang, Advances in
Large-eddy Simulation of wo-phase
Lombustion (1) LES of Spray Combustion,
Chinese Journal of Chemical Engineering,
2012.20(2): p. 205-211.

3. Widmann, JF. and C. Presser, 4
Benchmark
Experimental Database for Multpphase
Lombustion Model lnput and Validation.
Combustion and Flame, 2002. 129: p. 47-
86.
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La fase receptiva en la transicidn de flujo laminar a turbulento
Ledesma Hernandez A", Huerta-Chavez OM.', Arias Montafio A.'
'SEPI ESIME Ticoman - Instituto Politécnico Nacional *
douglas.dcd.b727@gmail.com.mx

INTRODUCCIGN

La transicion de flujo laminar a turbulento es parte del
desarrollo de la capa limite. La transicion es un
proceso que evoluciona en el espacio, iniciada por
perturbaciones del medio que generan ondas
inestables dentro de la capa limite. El acoplamiento
entre las perturbaciones del entorno y las
inestabilidades de capa limite se denota como
“receptividad”, Morkovin  (1969). Por lo que la
receptividad no es caracteristica solamente del flujo de
capa limite si no también del campo de flujo. El
desarrollo de la transicion es caracterizado
inicialmente por la fase receptiva, un problema de
interés préactico ampliamente estudiado. Resultados
muestran que el punto de transicion es afectado por
las condiciones particulares de perturbaciones de la
corriente libre.

En la reciente investigacion se presentan algunos de
|os trabajos tedricos, experimentales y de simulacian
numérica realizados en teoria de receptividad.
Fundamentos como teoria de receptividad de capa
limite, descripcitn de algunos mecanismos receptivos,
asi como combinaciones de diferentes tipos de
perturbacian con mecanismos receptivos que pueden
aparecer.

METODOLOGIA

Se estudia la fase receptiva en el proceso de
transicion, revisando los trabajos de investigacicn
referentes a la capa limite sobre placa plana. Especial
atencion es dada al desarrollo en la simulacidn
numérica, la teoria y modelado, asi como el soporte
experimental.

Se presentan trabajos en los que perturbaciones en la
corriente libre, tales como sonido o varticidad, entran
a |a capa limites como perturbaciones estacionarias
y/0 fluctuaciones no estacionarias del estado base.

RESULTADOS

Matematicamente el problema de receptividad difiere
del problema de estabilidad (Reshotko, 1976.1984a,
1994) en el hecho de que ya sea las ecuaciones o las
condiciones de frontera no son homogéneas debido a
que la capa limite estd siendo forzada por una
perturbacidn externa. Por |o tanto, el problema tiene
la forma de un problema de valores iniciales (Saric,
et al. 1999). El sistema de ecuaciones gobernantes
para el problema de receptividad es por |o tanto
tipicamente el sistema de Navier-Stokes con las
condiciones iniciales y de frontera adecuadas.

Dos clases generales de regiones receptivas fueron
reconocidas por Goldstein, 1) regiones de borde de
ataque donde la capa limite es delgada y crece
rapidamente y 2) regiones corrientes abajo donde la
capa limite es forzada a realizar un répido ajuiste.

Diversas  inestabilidades  pueden  ocurrir
independientemente o en conjunto con |a aparicion de
cualquier tipo particular de inestabilidad y dependen
del nimero de Reynolds, curvatura de la pared,
flechado, aspereza y condiciones iniciales. Por lo que
se mencionan alguno de los trabajos que consideran
diferentes factores y combinaciones. Algunos de los
trabajos tedricos relevantes son presentados en [1],
(2] y [3]. en los que se explica teoria receptiva, se
desarrollan modelados, conversian de onda el
fenémeno receptivo, entre otros. La receptividad de
capa limite bidimensional y tridimensional se analiza
en [4), una completa revision del trabajo
experimental se presenta en [a).

Modelos tedricos para analizar procesos receptivos
considerando  perturbaciones de vorticidad
acisticas como son  receptividad  natural,
receptividad forzada y para dispersian de ondas de
inestables por cambios de pequefia escala en las
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condiciones de frontera de pared son desarrollados
en [1].

Modelado, simulaciones  numéricas  directas y
mediciones experimentales de receptividad del borde
de ataque a perturbaciones externas con atencian al
rol del sonido en la corriente libre son planteadas por
(Z].

El efecto de gradientes de presidn también juega un rol
importante en el fendmeno receptivo, en [3] se
modelan los experimentos de Nishioka y Morkovin
(1986) y Kendall (1987) introduciendo fuentes de
perturbacion no estacionarias para tomar en cuenta
los efectos de los gradientes de presion no
estacionarios en la corriente libre.

Teoria y trabajos en conversidn de longitud de onda y
sugiere posibles opciones para investigacidn en el
grea, [4] considera receptividad causada por
perturbaciones acisticas y de vorticidad de pequefia
amplitud interactuando con el borde de ataque de una
placa plana con ajuste del flujo promedio corriente
abajo del borde de ataque.

Receptividad en flujos de capa limite tridimensional es
analizada en [a), al modelar el flujp ligeramente
corriente abajo de un borde de ataque flechado con
gradiente de presion favorable. Se observan las
inestabilidades de flujp cruzado dominantes y se
investigan tres escenarios receptivos en la presencia
de: asperezas sobre la pared. vorticidad de corriente
libre y combinacian de ambas fuentes de perturbacidn;
ademas se identifican tres mecanismos receptivos:
receptividad no estacionaria a asperezas, receptividad
no estacionaria a vorticidad de corriente libre y
receptividad no estacionaria con modos de vorticidad
dispersos en las asperezas.

Mediciones  experimentales  dedicadas a |la
investigacion del problema receptivo de capas limite

bidimensionales y tridimensionales respectn a
perturbaciones  tridimensionales  externas s
presentado por [8].

CONCLUSIONES

la transicion de flujp laminar a turbulento es
influenciada por variedad de factores, tanto internos
como externos. En |a fase receptiva perturbaciones del
medio son filtradas por la capa limite para desarrollar
ondas inestables. Trabajos de investigacian son
realizados con  diferentes  combinaciones  de
perturbaciones  y  mecanismos  receptivos,
desarrollando el progreso realizado en la comprensidn
de os mecanismos receptivos.
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INTRODUCCIGN

Las aleaciones de Aluminio han sido uno de los materiales
que mas se han utilizado y que se siguen utilizando para la
estructura de las aeronaves debido a sus propiedades
mecanicas y una baja densidad convirtiéndolo en uno de
los materiales idéneos [1]. En la industria aeronautica el
problema de la corrosidn es de gran importancia debido a
los ambientes corrosivos que afectan a una aeronave sin
estar en operacian y al estar en operacian, es por ello la
importancia hacerlos mas resistentes a través de
diferentes procesos para disminuir el deterioro generado.
En los afios recientes se ha implementado las aleaciones
de tercera generacion como la aleacion Al-Li (2099)
debido que presenta un buen comportamiento en sus
propiedades mecénicas, tiene una baja densidad y
presenta un buen comportamiento ante la corrosidn [2).
El objetivo de este trabajo es realizar un proceso de
anodizado para incrementar |a resistencia a la corrosidn
de la aleacian 2098. Para evaluar la resistencia a la
corrosian se realiza mediante pruebas electroquimicas en
diferentes electrolitos.

METODOLOGIA

El anodizado de la aleacian 2099 se realizd con HySoy al
|6%. durante B0 min a temperatura ambiente. Para el
andlisis del comportamiento a la corrosidn se realizaron
pruebas de ruido electroquimico a 1024 datos a | dato/seq
(ASTM :199) y polarizacion ciclica (CPC) con un barrido de

-800 mV a 1400 mV con una velocidad de polarizacian de

60 mV/min (ASTM G3) en tres diferentes medios.

oli 34@outlook.com

RESULTADDS

El  aluminio 2099 anodizado presento  un
comportamiento menos activo en potencial y una
menor demanda de corriente en comparacian con |a
aleacidn sin anodizar en un electrolito de cloruro de

sodio (NaCl).

— 2089 NaCl
500 | e 2089 Anod

e S — —— Y ———
] a 4 -3 o t 0 1 3

Log  (mA/en®)

Figura 1. CPC en las distintas soluciones.

CONCLUSIONES

El proceso de anodizado se realizd con éxito logrando
generar una capa de axido de aluminio en la aleacian
2099 dando como resultado una menar velocidad de
corrosidn y potenciales mas nobles.
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INTRODUCCIGN.

Las vibraciones mecénicas e impactos son causa comin
de efectos negativos en sistemas mecanicos
estructurales, por ejemplo, ruido, aflojamiento y soltura, e
incluso posibles fallas por fatiga, etc. Estos fendmenos son
particularmente importantes en componentes sensibles
como sistemas electrdnicos y avignicos. Los modelos
clasicos de aislamiento de vibraciones son ampliamente
usados con buenos resultados, considerando elementos
elasticos simples que absorben y disipan la energia
vibratoria. Sin embargo, en componentes aeroespaciales
la vibracidn de alta frecuencia puede ser especialmente
dafiina, y los modelos clasicos tienen limitaciones fisicas
en estos rangos de frecuencia. Para mejorar la respuesta
en alta frecuencia, se usan los montajes de dos etapas,
considerando una masa y elemento elasticos adicionales,
resultando en un sistema de dos grados de libertad. La
respuesta armonica de estos sistemas ha sido
ampliamente documentada (1], sin embargo, la respuesta
a impacto no ha sido estudiada. En este trabajo se
presenta una revision general de las metodologias de
aislamiento con sistemas de una y dos etapas,
enfocandose a la respuesta de impacto del sistema de dos
etapas, discutiendo ventajas y desventajas, asi como
aplicaciones futuras.

METODOLOGIA

Se presentan de forma tedrica las propiedades de
aislamiento de los sistemas de una etapa, para
excitaciones  armdnicas  y de  impacto, para
posteriormente  discutic la respuesta armdnica del
sistema de dos etapas. Posteriormente se analiza la
respuesta al impacto del sistema de dos etapas, validando
con  demostraciones  experimentales, midiendo |a
transmisibilidad y eficiencia aislante, asi como la
respuesta a impactos de amplitud variable, usando una

mesa vibratoria. Finalmente se discuten aplicaciones e
ideas para trabajo a futuro.

RESULTADDOS

Los sistemas de aislamiento en dos etapas pueden
proporcionar  un  rendimiento  superior  en  altas
frecuencias, con el costo de una masa secundaria que
incrementa el peso y espacio requerido para el sistema, y
una resonancia extra. Para el caso de vibracion armanica,
los beneficios se observan cuando la razén de masa
principal (aislada) a masa secundaria, o intermedia es del
[0%. sin embargo, el rendimiento en alta frecuencia se
mejora a medida que la masa intermedia aumenta. En el
caso de vibracion por impacto, se requiere una masa
intermedia al menos dos veces mayor a la masa aislada, y
la mejora es observada principalmente en impactos de
corta duracion, caracterizados por su contenido de alta
frecuencia, y al igual que en el caso armdnico, al
incrementar la masa intermedia se consiguen mayores
rendimientos. Se propone una estrategia de control
variable de la rigidez de los elementos elasticos en el
sistema de dos etapas, y los resultados tedricos
preliminares demuestran que se pueden conseguir adn
mejores propiedades aislantes comparado con los
sistemas pasivos.

CONCLUSIONES

En base al analisis tedrico y experimental presentado, se
concluye que es posible mejorar de forma considerable el
aislamiento de vibraciones e impactos de alta frecuencia
con un sistema de dos etapas bajo la premisa de un
incremento de peso y espacio. Se propone a futuro el uso
de estrategias de control activo de rigidez, para lograr un
mejor rendimiento.
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INTRODUCCIGN

La formacian de hielo en las aeronaves es un tema muy
importante para la sequridad de la aviacian, ya que han
ocurrido accidentes debido a este tipo de fendmenos. Es
muy importante para la sequridad que los aviones tengan
la capacidad de volar en condiciones meteoroldgicas
complicadas [1). Sobre las alas sometidas a baja
temperatura se forman acreciones de hielo. Dichas
acreciones modifican la forma geométrica del ala, dando
lugar a modificaciones aerodindmicas adversas.

En general, todas las investigaciones han sido realizadas
con altos numeros de Reynolds (Re>3ek) y muy pocas con
bajos nimeros (Re<Zea). Debido al aumento en el uso de
VANT"S (que operan a bajo Re), se proponen estudiar los
cambios aerodindmicos de un perfil alar a bajo namero de
Reynolds y con acreciones de escarcha.

METODOLOGIA

Se realizaron una serie de pruebas aerodingmicas
haciendo un barrido en angulos de ataque empezando en -
12° hasta los 18° con incrementos de 2° y a diferentes
velocidades del tinel de viento desde los 3 m/s hasta los
20 m/s. Esto con la finalidad de encontrar la velocidad
adecuada para los experimentos hasta encontrar un
comportamiento conocido. La velocidad que se considerd
adecuada para la experimentacian fue la de 15 m/s,
obteniendo un valor de .92ed Re. Las velocidades mas
bajas no se consideraron debido al tan bajo nimero de
Reynolds que presentaban.

RESULTADOS

los resultados mostrados en las gréficas son los
resultados crudos sin algan tipo de tratamiento, estos
resultados fueron

analizados de manera individual para obtener los
coeficientes de levantamiento y el coeficiente de
resistencia al avance para ambos casos, cuando el ala no
presenta acrecion de hielo y el caso en el que el ala
presenta acrecion de hielo.

Cowtumte te vt € | 9 het Conticiunts o smtontodidn, €, Bood Mk

CONCLUSIONES

Del analisis de los datos se encontrd que en el caso cuando
el ala presenta acrecion de hielo el coeficiente de
sustentacion decrece en un 33% con respecto al caso en
que el ala no presenta alguna acrecion o formacion de
hielo en la superficie. También se encontrd que el
coeficiente de resistencia al avance se incrementa
drasticamente hasta alcanzar un valor del 144% en el caso
cuando el ala presenta acrecian de hielo. Se presentd el
anélisis aerodinamico de un ala sometida a bajo nimero
de Reynolds y con acrecian de hielo tipo escarcha.

REFERENCIAS

[1] Cuerno, C. Lapez, G.. Escudero, J. L. & Lapez, J.
(2001). Experimental aerodynamic characteristics of
NACA 0012 airfoils with simulated glaze and rime ice. Proc
Instn Mech Engrs, 215 (Part ), 229-240.

[2]1 TECBLUE Aviation. (2016). Curso
(peracidn en climas frios.

[3] Lee, S. & Bragg. M. B. (1399). Effects of
simulated-spanwise ice shapes on airfoils: experimental
investigation. American Institute of Aeronautics &
Astronautics, 37, I-1a.



2nd RTNA International Conference on Aeronautics

Anélisis experimental de aislantes vibratorios con rigidez y amortiguamiento no

lineales para aplicaciones aeronauticas
P_E. Tapia Gonzalez, D. F. Ledezma Ramirez*, M. Castillo Morales.
Universidad Auténoma de Nuevo Ledn, Facultad de Ingenieria Mecanica y Eléctrica, Centro de
Investigacian e Innovacian en Ingenieria Aerondutica.
diego.ledezmard@uanl.edu.mx

INTRODUCCIGN

Las aeronaves son ejemplos importantes en los cuales el
aislamiento vibratorio es crucial (1], los componentes de
avidnica, en un vehiculo aéreo, contienen partes
electranicas sensibles que pueden fallar cuando se
somete a excitaciones de impacto o vibracian excesiva
durante el vuelo y los aterrizajes. La seleccian y disefio
de los aislantes antivibratorios se basa en modelos
lineales [2]. en muchas ocasiones el amortiguamiento no
responde a un modelo viscoso, sino mas complejo, ya sea
viscoelastico, de friccian seca, estructural, etc. Ademas,
el elemento elastico puede presentar comportamientos
no lineales, especialmente cuando son sujetos a grandes
deformaciones. como por ejemplo las excitaciones
debidas a impactos y choques [3].

METODOLOGIA

Se experimentd con 3 resortes de cable comerciales
(Figura l.a, 1.b y l.c), acomodados en arreglos paralelos
para garantizar estabilidad durante las pruebas.
Primeramente, en una maquina universal se realizaron
Bnsayos cuasi-estaticos para las curvas fuerza-
deformacion.  Posteriormente, en  un  excitador
electrodinamico, ensayos ciclicos para los lazos de
histéresis, mediante un ensayo de transmisibilidad se
obtuvo su frecuencia natural y con excitaciones de corta
duracidn |a respuesta al impacto de cada modelo.

RESULTADOS

Se muestran las curvas fuerza-deformacidn obtenidas
(Figura 1.d) y al hacerles un ajuste de curvas para
calcular la rigidez. de la cual se muestra su
comportamiento (Figura |e). Los lazos de histéresis
también fueron obtenidos para el célculo del
amortiguamiento. Las pruebas dindmicas resultan en la

frecuencia natural particular para cada modelo analizado
y la respuesta al impacto muestra el comportamiento de
los modelos a diferentes duraciones y amplitudes de
excitacian.

Figura I. Resorte de cable utilizados en la
experimentacidn (a, by c) y ejemplos de gréfica fuerza-
deformacidn (d) y curva de rigidez (e).

CONCLUSIONES

los resortes de cable probados tienen un
comportamiento no lineal en las curvas fuerza-
deformacian en la rigidez y en el amortiguamiento. Por su
parte, los resultados de respuesta al impacto muestran
también su comportamiento no lineal al variar la duracidn
del impacto y al aumentar la magnitud de los mismaos.
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INTRODUCCIGN.

La aleacion Al-Li 2099 es considerado como una aleacidn
de tercera generacian debido a su baja densidad, alta
rigidez y resistencia a la corrosidn, por ello es usado en
estructuras aeronduticas que requieren alta resistencia
mecanica. Las aleaciones de Al-Li presentan un problema
de anisotropia en las propiedades mecénicas, debido al
contenido de litio, pudiendo reducirse con un proceso de
tratamiento termico. [2] La corrosin localizada puede
ocurrir debido a las fases reactivas precipitadas dentro
de la matriz y en las regiones del limite de grano. [1]. En
estudios se ha analizado la aleacion Al-Li 2089 T8&3
inmersa en una solucian de NaCl al 3.0%. en donde se
presenta dos tipos de corrosion localizada, primero es
debido a |a distribucian de particulas constituyentes de la
aleacian, y el sequndo esté relacionada directamente con
|a distribucian de los granos.[3). El objetivo de este trabajo
es determinar la susceptibilidad a la corrosion localizada
de |a aleacian aluminio-litio con diferentes condiciones de
tratamiento térmico y en diferentes soluciones.

METODOLOGIA

Se realiza el tratamiento térmico para llevar las muestras
a condiciones T83 y T0. Para la caracterizacian
electroquimica se emplea la técnica de curvas de
polarizacian potenciodinamicas ciclicas basadas en la
norma ASTM GBI, exponiendo a la muestra en distintos

medios coma san Hy[, NaCl, HCIy H2S04.

RESULTADDS
En la figura |, se presenta las curvas de polarizacion
ciclicas del Al-Li 2099 en dos soluciones de interés, NaCl

y 2804, considerando que el material estard inmerso en
un ambiente salino e industrial en la vida real. En la figura
| muestra una menor densidad de corriente y un potencial
de corrosion menos electronegativa en NaCl-T83 en
comparacian con el NaCl-T0 en donde el potencial de este
es més electronegativo.

Al-Li 2000

4 = NaOuT
~ W80T

vs. 5CE)

Potential v

Figura I. Curvas de polarizacion potenciodindmicas

ciclicas del Al-Li 2099 T83 y T0 en NaCl y HzS04,

CONCLUSIONES

La aleacian Al-Li 2093 tuvo un comportamiento pasivo, en
NaCl-T0, HzSO4-T83. En todos los medios mostraron una
tendencia a la corrosidn localizada. En HoS04-T0 se tuvo un
comportamiento activo, siendo este el mas susceptible a
picaduras.
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INTRODUCCIGN.

Este documento detalla los procesos de disefios y
pruebas finales de dos Sistemas Aéreos No Tripulados
(UAS), realizados por estudiantes de la Universidad
Auténoma de Ciudad Judrez. con el propdsito de
participar en la competencia “SAE  Aerodesign
International” 2017 y 2018, el documento explica la
metodologia, asi como el diseiio general, analisis,
desemperio y el proceso de fabricacion utilizado para
construir estas aeronaves.

METODOLOGIA

En las dos aeronaves (2017 y 2018) el objetivo de la
mision fue disefiar y construir un UAS capaz de
transportar la carga otil més alta posible, asi como
contar con un sistema de telemetria aire-tierra preciso
para el lanzamiento de paquetes de ayuda humanitaria,
previa deteccian de la zona de tiro volando a cien pies de
altitud y transmitiendo video a la estacian en tierra en
tiempo real. El proceso de ingenieria se basd en la
metodologia del libro de Mohammad [1] y fue adaptado
por el equipo en seis dreas de implementacidn: Disefio
Aerodinamico, Analisis Estructural, Analisis Propulsivo,
Control-estabilidad, ~ Avidnica y  Procesos  de
Manufactura.

RESULTADOS

Debido a que el diseiio de la aeronave 2018 es una
optimizacion de la aeronave de los dltimos afios, se
analizaron ciertas caracteristicas para realizar mejoras
relevantes. El diseiio del ala total de la aeronave 2017
consistia en una geometria rectangular conun AR de 7.3
y una superficie de [3.620ftZ, para mejorar su
rendimiento se optd por aumentar la eficiencia
aerodinamica aumentando la superficie y AR, asi como
una conicidad de [.8 para disminuir el arrastre y de esta
manera lograr el objetivo de un avien con un alto

rendimiento aerodindmico con un peso maximo de
despegue de 03 |bs. El ala del UAS 2018 se incrementd en
un 32% en comparacion con el ala 2007 con una
disminucicn en la resistencia aerodinamica de -3.2%. La
figura |. muestra el aumento de eficiencia en las
condiciones aerodinamicas del ala.
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Figura 1. Eficiencia Aerodinamica.
CONCLUSIONES

Desarrollamos un proceso iterativo de evaluaciones
para finalizar el disefio y garantizar el desempeiio en
vuelo, con la revision de datos el UAS 2018 a
diterencia del 2017, cumplia un B0% mas vuelos de
prueba, realizo 20% mas ciclos en competencia e
incremento la carga dtil en un 30%, asi también
mejoro en él envid de datos y video en tiempo real.
Por lo antes mencionado se concluye que los
objetivos de esta investigacian se lograron dejando
un marco en el desarrollo de futuros Sistemas
Aéreos No Tripulados.

REFERENCIAS
(1) M. H. Sadraey, Aircraft design: A systems
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INTRODUCCIGN

la técnica de rociado térmico HVOF para los
recubrimientos WC-Co es muy popular por ser eficiente
en producir  recubrimientos més  densos, en
comparacion con otras técnicas. Esta caracteristica
depende del grado de fusian de las particulas del polvo
que pasan por la flama en la pistola HVOF, ya que este
determinara el grado de adherencia de los splats y la
porosidad, |o cual afectard sus propiedades mecanicas.
En este trabajo se analizd la influencia del tipo de flama
sobre la microestructura y las propiedades mecénicas,
como la dureza y la resistencia al desgaste, en relacian
con la porosidad del recubrimiento.

METODOLOGIA

Se prepararon mezclas de polvos con tamaiio de cristal
de WC micro y manométrico en donde se varid la
relacion de oxigeno/combustible de la flama y el
contenido de VC. La caracterizacion del recubrimiento
se realizd mediante microscopia MEB, analisis de
imagen, microdureza Vickers, prueba de desgaste, para
determinar sus propiedades mecanicas.

RESULTADOS

la Grafica | muestra los resultados de dureza y
porosidad de las muestras. Se observa que la muestra
MI-A es la que presentd la mayor dureza y la menor
porosidad, mientras que la MI-B presentd la mayor
porosidad, estas muestras fueron fabricadas con flama
oxidante y reductora respectivamente.

Grafica 1. Microdureza Vickers y porcentaje de
porosidad de las diferentes muestras.

CONCLUSIONES
El tipo de flama y el tamafio de grano influyen en el
grado de descarburacian de las particulas en vuelo.

Comparando las muestras MI-A y MI-B el tipo de flama
afecta el grado de fusian de las particulas de polvo, por
|o tanto, en |a porosidad resultante.

Los recubrimientos bimodales tuvieron mayor dureza
que el recubrimiento comercial.

REFERENCIAS
(1] H. Wang, et al., Int J Refract Met Hard Mater (2013),
a3, 92-97.

(2) Mi., P Wang, T.. & Ye, k.. /nternational Journal of
Refractory Metals and Hard Materials (2017), B3, 158-
163.
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Propuesta aerodindmica de un dron de reconocimiento répido

con perfil aerodindmico optimizado
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INTRODUCCIGN.

Un dron es un vehiculo no tripulado capaz de cumplir una
misian en especifico. Con el objetivo de satisfacer
necesidades de misiones de respuesta répida se
propone la configuracion de un dron tipo ala voladora no
convencional.

En este caso se realizd un disefio aerodindmico con un
perfil optimizado obtenido de [1]. La configuracion inicial
del modelo es mostrada en la figura 1.

Posteriormente se  desempefiaron  pruebas
experimentales en el tonel de viento T-3 de la
Universidad Nacional Aeroespacial (XAl) para observar
el desempefio de la configuracian y perfil aerodingmico.

Figura 1. Prueba del dron en el tanel T-3 del XAl

RESULTADDS

El primer paso que se realizo fue la de corroborar el
desempefio aerodindmico que desempefia el vehiculo
mediante pruebas experimentales en tinel de viento,
esto para observar el coeficiente de levantamiento,

Cy, coeficiente de arrastre, , y ceficiente de momento
de cabeceo, ; dichas pruebad se observan en la grafica
mostrada en la figura 2, a una velocidad promedio de

242 m/s.

En general. el desempeiio aerodindmico del modelo y del
perfil son buenos, pero se observd un gran
desprendimiento de la capa limite en la punta del ala,
figura 3. Lo anterior provoca un bajo desempefio en la
aeronave y sus superficies de control. Por ello se
propuso un cambio en la geometria alar, conservando las

caracteristicas de perfil y superficie alar, dicho cambio
se observa en |a figura 4.

Figura 2. Datos aerodinamicos experimentales,
coheficientes aerodindmicos contra angulo de atague.

Figura 3. Vorticidad en las puntas de ala a 0 grados
de angulo de ataque. Visualizacion obtenida por un
método de sabanas de vartices.

Figura 4. Nueva configuracian con flechado invertido en
|a punta de ala.
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CONCLUSIONES

Con la nueva configuracion aerodindmica en el ala del
dron se observa un comportamiento practicamente igual
al modelo anterior, pero se presento un gran decremento
en el arrastre, figura 9, lo cual indica una gran

disminucidn en los vartices generados en las puntas del
ala. Lo anterior se debe a que por la configuracion del
ala se presenta un menor deslizamiento del flujo hacia
|as puntas y por ello se presenta decremento en la
vorticidad en |a punta del ala y, asi mismo, del arrastre.

Figura 3. Coeficientes aerodinamicos en la nueva
configuracion alar. Datos obtenidos por CFD.

REFERENCIAS
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INTRODUCCIGN

Los sistemas de propulsian en los Vehiculos Aéreos no
Tripulados (VANTs) pueden ser muy propensos a fallas, las
cuales pueden ocurrir debido a defectos en actuadores o
sensores.  Por |0 que mantener su  correcto
funcionamiento es vital para la sequridad aérea, inclusive
ante el evento de una falla no catastrafica.

A continuacian, se presenta un proceso para la
identificacion de fallas multiplicativas en los Sistemas de
Propulsion (SdP) de vehiculos tipo multi-rotor. Dicha falla
identificada podré ser utilizada para cambiar las
condiciones de operacion y recuperar el desempefio
nominal de vehiculo en cuestidn.

METODOLOGIA

Se utiliza un banco de pruebas para medir las fuerzas y
momentos generados por los elementos propulsores de
un quadri-rotor. Se simula un dafio en uno de los
elementos de propulsion reduciendo el drea efectiva de la
helice. Dicho dafio se identifica y caracteriza utilizando un
algoritmo de Minimos Cuadrados (MC) [1]. En este caso se
muestra como un modelo de falla multiplicativo es el mas
apropiado para este tipo de fallas.

RESULTADDOS

Después de haber realizado la identificacian de fallas, es
posible caracterizar el cambio en el modelo de propulsidn
del quadrirrotor en funcion del déficit de area, dicho
parametro se encuentra ilustrado en la Figura (1].

Caracterizacion de Falla

08

08
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Figura 1. [dentificacion de falla multiplicativa.

CONCLUSIONES

Utilizando el método de minimos cuadrados, se logra
obtener el comportamiento del modelo de falla en uno de
los motores. Asi mismo, se pudo observar que |a variacidn
de la falla no es lineal, y afecta de manera significativa
cuando el dafio de drea de hélice es mayor a 30%.

REFERENCIAS

[1] Isermann, Rolf, and Marco Miinchhof.
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INTRODUCCION

En este trabajo se presenta un disefio conceptual y
dingmico usando una configuracion particular para
vehiculos aéreo no tripulados de ala rotativa tipo
coaxial. Dicho trabajo ha sido desarrollado vy
programado haciendo uso de Matlabltl de Mathworks.
Los célculos estan orientados hacia el control y el
disefio dimensional del vehiculo. Como objetivo
primordial es el célculo de los parametros minimos
(dimensionales y dindmicos) para la construccian
final del vehiculo haciendo uso de simulacion
tridimensional y técnicas de dindmica inversa
basadas en esquemas de control de lazo cerrado (1.
La propuesta para este vehiculo estd basada en un
trabajo  desarrollado por la  Universit'e de
Technologie de Compiegne [2].

METODOLDGIA

El nicleo del analisis yace en el componente
proveedor de |a mayor fuerza de |levantamiento para
el vehiculo; el mator principal tipo coaxial. Partiendo
del rotor y la seleccion de componentes se generd un
modelo tridimensional con fines de obtencian de
parametros generados por la geometria del vehiculo.
Se hizo uso del modelado basado en fuerzas y
momentos: Newton-Euler para un posterior control y
dimensionamiento fisico. Las simulaciones llevadas a
cabo corroboran el correcto funcionamiento de los
algoritmos de control para el vehiculo y permiten
establecer diferentes variables dimensionales, asi
como propiedades de los actuadores del vehiculo.
Esta metodologia se puede considerar como disefio a
partir de la dindmica inversa.

RESULTADDS

Como resultado principal se presenta un vehiculo
disefiado dindmica y dimensionalmente basado en la
metodologia de este documento. El vehiculo fue

denominado comao MCR V3.0 UAV (Vehiculo Aéreo no

Tripulado tipo Micro Coaxial Rotor Versidn 3.0) por
sus siglas en ingles. Figura I. Es notable destacar que
la dinamica del vehiculo fue establecida como no
agresiva debido al tipo de mision al cual esta
destinado este vehiculo. En términos de desempeiio
transitorio esto se tradujo en un tiempo de
establecimiento de 1.5 segundos y 20% como méximo
de sobretiro.

\ 22 4
7 {
e

p \
L:/'

1 iy s ‘
9

e 3

Figura 1. MCR V3.0 UAV Disefiado en el presente

documentao.

CONCLUSIONES

Gracias a las técnicas de disefin basadas en la
dingmica inversa por medio de lazos de control se
pudo explorar el tipo de maniobras que este tipo de
vehiculos puede realizar, y se observd que existen
algunas maniobras demasiado agresivas para esta
configuracidn.
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1. INTRODUCCIGN.

Se denominan superaleaciones a un grupo de materiales
de base niquel, hierro y cobalto que son utilizados a
temperaturas de 940 °C vy superiores. Llas
superaleaciones poseen elevada resistencia a altas
temperaturas, resistencia al ataque del medio ambiente
(incluyendo nitruracion, carbonizacion, oxidacian y
sulfidacian), excelente resistencia a la termofluencia
(creep). estabilidad metaldrgica, caracteristicas de
expansian térmica muy dtiles y a la corrosion [1]. De las
diferentes superleaciones que existen actualmente en el
mercado, se han detectado que las aleaciones base
niquel, son susceptibles a formas de ataque localizado
como la corrosian por picaduras y la corrosion asistida
por esfuerzo [3). El objetivo del presente trabajo fue
determinar la resistencia a la corrosion  de
superaleaciones base niquel y cobalto al ser evaluadas
en diversas soluciones y dos temperaturas de prueba.

METODOLOGIA

Se utilizaron tres diferentes superaleaciones: dos bases
niquel y una base cobalto para ser evaluadas en
soluciones de NaCl Y HzS04 a temperatura ambiente y a
B0 °C. las técnicas electroquimicas utilizadas para
determinar la resistencia a la corrosian fueron
resistencia a la polarizacian lineal (ASTM G58) y ruido
electroquimico (ASTM G 199), la cual permite determinar
el tipp de corrosion que presentan los diferentes
materiales.

RESULTADOS

Los resultados de resistencia a la polarizacion lineal de
las tres superaleaciones evaluadas en las distintas
soluciones y temperaturas se muestran en la tabla |.

Tabla 1. Velocidad de corrosidn de las superaleaciones

evaluadas.
Muestra Temperatura Vel. De corrosidn
H0 | NaCl | HySOq
Incoloy 800 0.0005 | 0.0008 | 0.0021
Ultimet 2a°C 0o | 216 | 1132
Waspaloy 0.0006 | 0.0163 | 0.0108
Incoloy 800 0.0014 | 0.0163 | 0.2424
Ultimet G0 °C 0.040 | 0.320 | 7.330
Waspaloy 0.0123 | 0.0777 | 01082
CONCLUSIONES

El medio mas agresivo para las tres superaleaciones es
el Acido Sulfarico. Un aumento en la temperatura de
evaluacidn incrementa la velocidad de corrosidn de las
superaleaciones evaluadas.
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INTRODUCCIGN

Las ecuaciones de movimiento de un avion describen el
comportamiento de dindmica de vuelo y sus superficies
de control definen la orientacion del vehiculo [1]. En
aeronaves autanomas y no tripuladas es primordial el
uso de sistemas de navegacian como GPS y sistemas de
medicidn inercial como giroscopios, magnetémetros y
acelerometros. Estos sirven como sensores para la
medicion de una referencia real en un sistema
retroalimentado [2].

El objetivo de esta interfaz propuesta en este trabajo es
de facilitar la comunicacion entre la estacian suelo y el
cuadrirrotor, facilitar el tratamiento de |a informacian de
los parametros de vuelo, monitorear los sistemas de |a
avidnica como |os sistemas de medicion inercial.

METODOLOGIA

Se obtiene el modelo dingmico basado en Newton-Euler y
se realizan simulaciones en Matlab en base de este
modelo [3]. Se utiliza Matlab-Simulink como un sistema
para la implementacion de los algoritmos de guiado,
control y navegacion  del cuadrirrotor  en  una
computadora de vuelo. Se utiliza un banco de pruebas con
tres grados de libertad para hacer los experimentos de
la dinamica de orientacian del cuadrirrotor.

Se utiliza la interfaz para programar la navegacian del
vehiculo con trayectorias definidas y obtener los
parametros de vuelo de una computadora tipo Pixhawk

(4].

RESULTADDS

Los angulos de orientacion del cuadrirrotor se obtienen
por Matlab y se muestra la dindmica del cuadrirrotor
cuando se le aplica una entrada.

t

Figura 1. Angulos de Euler del cuadrirrotor,

CONCLUSIDONES

La implementacian de Matlab-Simulink para el disefio de
la interfaz en la computadora de vuelo simplifica la
manera de obtener la informacidn de los sistemas de
navegacian y medician inercial. Debido a la escalabilidad
y versatilidad de Matlab-Simulink se puede implementar
sistemas de control tanto para orientacion como para
navegacian.
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INTRODUCCIGN

El desbalanceo de maquinaria es una de las causas mas
comunes de la vibracian, El desbalance ocurre cuando el
eje principal de inercia del rotor no coincide con el eje
geométrico del sistema, lo que provoca vibraciones que
generan fuerzas indeseables que se trasmiten
directamente a los elementos que conforman el sistema
rotatorio asi como en soportes y cojinetes; si éste se
encuentra sometido a vibraciones continuas, corre el
riesgo de llegar al desbalance y en casos extremos a
sufrir dafio, los efectos més comunes de un sistema
rotatorio que trabaja en desbalance continuo son la
emisidn de ruido, presencia de desgaste y fatiga [1].
Para predecir el desbalance y minimizar las
CONsecuencias que trae consigo, en este trabajo se
presenta el analisis por elementos finitos para
determinarlo en un modelo rotor-cojinete con varios
grados de libertad.

METODOLOGIA

Se desarrolla el modelo matematico para la estimacidn
del desbalance y la posicidn angular de un sistema rotor-
cojinete (2], se obtienen las ecuaciones generales del
sistema para definir su posicion angular y proceder a
balancear el rotor. Para ello se realiza un anélisis por
elemento finito para observar el desbalance a varias
velocidades, se definen los grados de libertad, el vector
de desplazamientos, las matrices de masa y de efectos
giroscopos [3].

RESULTADOS

La respuesta forzada a un desbalance de [.15 = 10 kgm
se muestra en la figura |, con B elementos en el gje y
disco en reposo en el plano xy se aprecian las
velocidades criticas que fueron predichas mediante el
modelo de elementas finitos.
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Figura 1. Respuesta al desbalance

CONCLUSIONES

En el modelo propuesto, se obtuvo la respuesta de
vibracidn del rotor para varios modos de vibracidn. Se
analizd de forma numérica el comportamiento del
mismo y con una distribucion de masas de desbalance
en diferentes puntos a lo largo del rotor, asi como el
efecto de los descansos en el sistema, se
caracterizaron los modos de vibracidn que generan el
desbalance en un sistema rotatorio de maltiples
grados de libertad.
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INTRODUCCIGN.

La configuracian geométrica de la tobera aerospike limita
considerablemente las aplicaciones de métodos de
enfriamiento, por lo que el desgaste en el material debido
a las altas temperaturas a las que est4 sometido reduce
considerablemente el tiempo de vida util de la tobera (1.
La implementacian de distintos materiales para reducir el
desgaste térmico ha sido objeto de estudio en pruebas
experimentales; gracias a las propiedades térmicas de la
fibra de carbono, su uso supone una opcian confiable para
reducir el desgaste térmico y aumentar el tiempo de vida
itil de la tobera. £l estudio mediante CFD proporciona una
idea acertada del comportamiento del fluido (2], asi
mismo, las pruebas experimentales considerando la
transferencia de calor proporcionan los datos reales del
comportamiento  del fluido sobre la  estructura,
permitiendo una validacion confiable de los datos
obtenidos, con el fin de aumentar |a vida itil de la tobera.

METODOLOGIA

Para conocer como se desarrolla el fluido sobre la
superficie de material compuesto asi como la
transferencia de calor cuidando detalles como la
conservacion de capa limite, la velocidad de salida y el
empuje generado, el estudio se realiza en dos fases,
siendo la primera el estudio mediante CFD, prestando
especial atencion en el comportamiento del fluido en las
zonas de transician de material acero a fibra de carbono,
considerando los efectos de flujp compresible en las
zonas pertinentes, para tal objetivo, las zonas del fluido
se dividieron en tres, siendo la primera flujo subsdnico,
sequida de la zona de transicidn y finalmente la zona de
flujo supersanico, por lo que la generacion de una malla
estructurada es de vital importancia para conocer el
desarrollo del flujo. Durante la sequnda fase, el estudio
se realiza mediante el uso de un banco de pruebas
experimental especialmente disefiado para pruebas de
motor cohete [3]. dicho banco se encuentra equipado

coninstrumentos de medician, tales como celda de carga
para conocer el empuje generado, termopares y cémara
fototermografica para conocer e identificar  |a
temperatura desarrollada sobre la superficie de la
tobera y los puntos de concentracion de dicha
temperatura.

RESULTADDS

la generacion de la malla mostro dificultad de
acoplamiento entre las zonas de flujo subsdnico,
transicion y supersonico por lo que el tamario de los
elementos se disminuyd considerablemente para
tomar en cuenta todos los efectos presentes. El
andlisis mostro que el disefio propuesto del anillo de
fibra de carbono no genera un desprendimiento de
capa limite. Asi mismo, durante las pruebas
experimentales, el uso de |a fibra de carbono logra
su objetivo pues |a concentracion de temperatura se
da en la zona donde se usa este material, eliminando
|la concentracion de calor en el resto de la superficie
de la tobera y, por lo tanto, se disminuye el desgaste
de la superficie al final de |a tobera.

D 2

Figura | Malla estructurada en zona de transicidn a flujo
supersdnico de tobera aerospike.
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CONCLUSIONES

. Una optimizacian en el proceso de manufactura es
necesario para reducir virtices en las zonas de
transicion de material de acero a fibra de carbono, que
comprometen el comportamiento del fluido y que, en
determinados casos, podrian generar desprendimiento
de flujo.

2. Debido a la complejidad de acoplamiento de la malla
estructurada para el estudio del comportamiento del
fluido en las diferentes zonas, el analisis requiere un alto
recurso computacional,

3. El uso de fibra de carbono es viable para aumentar la
vida dtil de la tobera, ya que se reducen las
concentraciones de temperatura en el resto de |a tobera.
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INTRODUCCION

El comportamiento de un avion el cudl son
desconocidos sus coeficientes aerodindmicos, es
necesario llevar a cabo un estudio de identificacian de
los parametros. Este trabajo de investigacian se
enfoca en la obtencion de datos del vuelo de un
vehiculo aéreo no tripulado, tales como los angulos de
Euler (1] para la interpretacian de su reaccitn ante las
entradas de un radiocontrol. Una vez obtenidas las
entradas y salidas del sistema, se puede proceder a la
creacion del sistema de identificacian de parametros
del avign, la cual nos otorgard una funcion de
transferencia para cada movimiento angular del

vehiculo [2].

METODOLOGIA

De acuerdo con los planos obtenidos de proveedor, se
construyd un avion a escala tipo ala fija para la
obtencian de sus parémetros por medio de pruebas
de vuelo.

El aeromodelo no cuenta con la informacidn
aerodingmica ya que el proveedor no los proporciona,
por esta razdn la complejidad para el estudio de su
dinamica de vuelo.

La computadora de vuelo utilizada es un Pixhawk para
la medician de posiciones angulares del avian durante
el vuelo dentro del sistema de coordenadas NED
(North-East-Down) [3], esto con la finalidad de
obtener la salida del sistema. las entradas del
sistema estan definidas por los angulos de deflexidn
de las superficies de control; considerando las
entradas del sistema como las sefiales emitidas por
el radiocontrol y |as salidas son los angulos de Euler.
lna vez obtenido estos parametros de entradas y
salidas, se procedid a introducirlos en el software
para la funcian de transferencia.

octavio.garcias@uanl.mx

RESULTADDOS

Se simuld el modelo dindmico basado en
NewtonEuler de un avidn ala fija en el cual se
evalug una entrada conocida para ver su
comportamiento respecto al tiempo, a partir de la
respuesta se introdujeron |os datos para realizar
la identificacion de los parémetros y obtener una
funcian de transferencia; dando como resultado |a
grafica de la figura l.

Figura . Alabeo

CONCLUSIONES

Al obtener la funcian de transferencia del vehiculo
aéreo con pardmetros de vuelo reales se puede
disefiar un control lineal para el guiado y navegacian.
Para futuros estudios, se disefiara un control basado
en sensado y evasian para misiones complejas como
agricultura de precisidn.
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INTRODUCCION

The increase of operating temperature of aeronautic
turbine engines has aggravated the risk of failure
mechanisms associated thermal barrier coatings
(TBCs). Zirconia stabilized with B-8wt% yttria (7YSZ)
is the most widely used TBC. However, 7YSZ presents
some disadvantages at high operating temperatures
(>1200 ° L) inducing phase stability. reactivity against
molten Si-rich volcanic ashes deposits (VAs) entailing
mechanical failure and thus low lifetime cycles.
Alternative materials are rareearth zirconates (REZ)
with pyrochlore structure and specifically, gadolinium
or lanthanum  zirconates  (BdaZrolly,  LagZrolly
respectively) are promising candidates [I]. It has
been reported that the high temperature reactions of
these pyrochlores with deposits of Si-rich VA from the
Eyjafjallajikull volcano dissolve the TC and promote
the crystallization of new phases such as rare earth
silicates, diminishing the VA infiltration [2][3).
However, this mechanism is highly VA-composition
dependent, so that current active volcanoes e.qg. in
Mexico might have different reactions to 7YS/ and
thus risks considerations. The main goal is to study
the reaction products of powder-powder interactions
between the REZ system and three different VAs from
constant active volcanoes (Eyjafjallajikull,
Popocatepet! and Colima). A (LaxGd-)2Zra07 (LGZ0)
system is presented as a candidate for higher VA
resistance.

METHODOLOGY

LGZ0 powder with molar compositions X=0, 0.5, |
were synthesized by oxide mixtures in high energy ball
milling and solid state reaction. Homogeneous
mixtures of L6Z0 compositions and VAs in a 40 -
E0wt% ratio were heat treated at 1250 °C for | and

[Oh. Raw materials, LZGO compositions, VAs and
reaction products were characterized by XRD. DSC,

SEM. EDS/WDS, ICP, etc analyses.
RESULTS

(Apatite-Ap, Fluorite-F, Dilanthanum disilicate-LS
and blass-b) of the mixtures at 1200 ° C for Th a)
(Z0-Popocatepetl VA, b) LZ0-Colima VA.

CONCLUSIONS

The formation of reaction products depend on the
chemical composition of VA. Si and Ca are
fundamental elements in the formation of
oxyapatites CapREs(Sils)s0z. VA with low Ca
content generates non-stochiometric oxyapatite.
Nevertheless, the formation of oxyapatites has
been seen for the different VAs. LGZ0 pyrochlores
seem to be the most suitable composition for TBC
in terms of their reactivity with different types of

VAs.
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INTRODUCCION

La Manufactura Aditiva (MA) es considerada una opcidn
factible para la fabricacion de estructuras pequedias y
piezas con geometrias complejas mediante la fundician
de polvos metalicos capa por capa. La aleacion de
Aluminio 606! es utilizada en el sector aeroespacial
para la fabricacion de las estructuras de CubeSats
debido a la normatividad establecida, pero esto se
realiza mediante métodos tradicionales [1]. El uso de |
aleacian 606 en MA mediante la técnica de fundician
selectiva laser (SLM) solo ha sido reportado para la
fabricacion de dispositivos disipadores de calor [2). La
optimizacidn de parametros de fabricacidn es de suma
importancia, ya que es esencial para producir
componentes libres de grietas y de maxima densidad.
Por tal motivo se realizo un modelo numérico capaz de
predecir los pardmetros ideales en el proceso de
fabricacion de estructuras aeroespaciales de Aluminio
G06! mediante SLM, de manera que la MA pueda ser
una opcion de produccion en la industria aeroespacial.

METODOLOGIA

Se desarrolld la modelacion numérica de estructuras
delgadas mediante la MA de Aluminio BOG! utilizando el
proceso de SLM. Se modificaron algunos parémetros
importantes en distintas simulaciones como son
digmetro y potencia del laser, y tiempo de exposicidn,
hasta obtener parametros aptimos para utilizarlos en
|a fabricacian. Por dltimo, se realiza una comparacidn
entre los datos de las simulaciones y Ios resultados
analizados en las muestras fabricadas.

RESULTADDOS

Se |ogrd replicar la modelacian numérica consultada
en la literatura [3]. Se modificaron los cadigos para
definir las propiedades del Aluminio 606 y cambiar los
parémetros para desarrollar  simulaciones que
arrojaron resultados satisfactorios para componentes
con densidad de grietas menor a 15% y una densidad
relativa mayor a 30%.

CONCLUSIONES

Mediante las simulaciones realizadas del proceso de
fabricacian SLM se logra predecir un historial térmico
para obtener las propiedades buscadas de la
estructura delgada de un CubeSat. Lla comparacicn
entre los datos de las simulaciones con los resultados
analizados en las muestras demostra que la MA es una
alternativa de produccion para la  industria
aeroespacial.
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Optimizacion de un modelo numérico del proceso de SLM con un acero inoxidable
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INTRODUCCIGN

El enfoque de la Manufactura Aditiva (MA) ha sido
dirigido principalmente a la fabricacidn de partes de
reemplazo y piezas dnicas, productos personalizados
y ergondmicos, ediciones especiales y  bajas
producciones de piezas con geometrias complejas [1].
La capacidad del proceso de fusidn selectiva por laser
(SLM) para derretir y consolidar completamente los
metales significa que las piezas se pueden producie
con resistencias especificas muy superiores a las
partes de polimeros producidas por otros métodos de
MA, Io que aumenta el peso de la decision de realizar
investigaciones de SLM [Z]. Optimizar parémetros de
fabricacion es fundamental para la obtencion de
geometrias con maxima densidad [3). Los procesos de
optimizacion suelen requerir de técnicas que permitan
ajustarse a datos altamente no lineales. Uno de los
métodos de modelado no lineal mas usado en los
iltimos afios corresponde a las redes neuronales [4).
El presente trabajo muestra una red Perceptrdn
Multicapa (MLP) como herramienta de optimizacian,
este tipo de redes se compone de varias capas de
nodos interconectados de forma que su alimentacidn
es hacia adelante, Io que nos permite predecir la

calidad del proceso de SIM.

METODOLOGIA

Se establecia una metodologia que se divide a
grandes rasgos en 3 etapas, adaptacian de un modelo
numérico del proceso de SLM con un acero inoxidable
AISI 3I6L en ANSYS I8, optimizacion de los
parametros con redes neuronales artificiales
empleando Neuroph Studio y por dltima la validacicn
de la prediccian obtenida con la red.

RESULTADDS

Se disefiaron § redes neuronales que se distinguen
una de la otra por el nimero de capas ocultas que
las componen, obteniendo un error medio absoluto
en un rango de 9-8%. Con la prediccion de
parametros aptimos se redujo hasta un 98% la
porosidad de |as piezas fabricadas en AISI 3I6L por
el proceso de SLM.

CONCLUSIONES

Emplear redes neuronales artificiales como una
herramienta complementaria de optimizacian, es
eficiente en los modelos de prediccian del proceso
de SIM. Entre mayor sea el nimero de capas ocultas
empleadas en la MLP, menor seré el error medio
absoluto.
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INTRODUCCIGN

El termind CubeSat es un nanosatelite con la
geometria de un cubo de |0 cm de lado y una masa de
entre | y 1.33 kg, de bajo costo de produccian por la
facilidad de producir piezas estandarizadas que
pueden ser adaptadas para diferentes misiones y
configuraciones. [1). Lla aleacion Aluminio BOBI es
utilizada comdnmente como el material de la
estructura principal de CubeSats, fabricada a través
de métodos convencionales, por lo tanto, es
importante estudiarla para tener un estandar de
referencia [2]. La presenta investigacion muestra la
caracterizacion de fallas de la estructura de un
CubeSat certificado de manera que en un futuro pueda
compararse con los resultados obtenidos de piezas
similares de un CubeSat fabricado mediante Fusidn

Selectiva Laser (SLM).

METODOLOGIA

Se secciond una parte de la estructura de un CubeSat
certificado por NASA para analizarse de manera
superficial y trasversal. Se analizaron las muestras
mediante  microscopia  Gptica  y  microscopia
electranica de barrido (SEM) en busca de defectos
estructurales en el material. Se realizd un anélisis de
Espectroscopia de Dispersian de rayos X (EDS) para
determinar su composicion quimica. El tamaiio de poro
y una aproximacion de la densidad relativa se
determinaron mediante un software de procesamiento
de iméagenes Image..

RESULTADDOS

El analisis por microscopia reveld porosidades
generadas por gases y defectos debidos a escoria
incrustada durante el proceso de fundician y vaciado.
Se observaron precipitados de MgpSi distribuidos de
manera uniforme a lo largo de la muestra. Se pudo
observar que la mayoria de las porosidades son de
formas irrequlares y existe la presencia de pequefias
porosidades cercanas entre si. No se observa una
cantidad considerable de microgrietas. El tamafio
promedio de los poros oscild de entre 30.953-17.13 pm.
La densidad relativa fue de mayor al 39%.

CONCLUSIONES

Los defectos observados en estas piezas presentan
geometrias amorfas, ademas existen conjuntos de
pequefias porosidades susceptibles a coalescencias
que a su vez pueden generar grietas. La pieza presentd
una porosidad baja.
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INTRODUCCIGN

En los dltimos afios se ha popularizado el uso de
componentes comerciales (COTS) para el desarrollo de
tecnologia especializada, p. ej. configuracion de dromes
caseros orientados al monitoren aéreo.

Lo anterior, “(...) exige un conocimiento considerable de
aeromodelismo, electranica, programacidn y pilotaje, [asi
como) una dedicacian de tiempo importante” (Mandujano
y MuleroPazmany, 2017, p. 8) [1); comprometiendo
ocasionalmente, la fiabilidad del equipo por el uso de
componentes no adecuados.

El objetivo de este proyecto es disefiar un sistema
confiable y versétil, basado en tecnologia FPGA (arreglo
de compuertas logicas programables) y SDR (radio
definido por software), permitiendo enlazar los canales de
T&C (telemetria y comanda) entre 4Vs comerciales no
especiglizados y un Sistema de Datos en Tierra, ademas
de mltiples adaptaciones de dispositivos periféricos.

METODOLOGIA

El primer paso de la metodologia consiste en un estudio
del estado del arte de sistemas similares. Posteriormente
se hizo la definicion del sistema en funcidn de la
descripcion de sus requerimientos y una comparacion de
componentes  comerciales,  estableciendo  una
arquitectura constituida por los dispositivos LimeSDR y
DED-Nano FPGA Cyclone

V.

Finalmente, con el objetivo de verificar las prestaciones y
versatilidad de los sistemas, se establecieron maltiples
ensayos de enlace de comunicacian.

RESULTADDS

El primer ensayo (Figura 1) se dirigia al enlazamiento de |a
Estacian Terrena con el satélite NOAA-15, localizado a
Bl7km sobre la Tierra, mediante |a configuracian del

dispositivo LimeSOR con las especificaciones de seial:
137.5MHz y demodulacian FSK. Por dltimo, se efectud el
enlace de telemetria de la 0RBC, modificando las
caracteristicas de la sefial a 4754/MHz y demodulacian
ASK.

Figura 1. Enlace con sat. NOAA-15.

CONCLUSIONES

Diversas instituciones se encuentran trabajando en
disefios especificos de UAVs como nuevas herramientas
tecnoldgicas de monitoreo, requiriendo  avanzar en
técnicas de procesamiento de datos.

El sistema propuesto en este articulo proporciona una
alternativa para proyectos de bajo presupuesto, dirigidos
al monitoreo aéreo mediante drones comerciales, en la
adquisician de equipo, montaje de dispositivos periféricos
a bordo y fortalecimiento en las habilidades practicas de
programacian.
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INTRODUCCIGN

El disefio de vehiculos aéreos no tripulados (VANT) ha
sido un &rea de estudio ampliamente desarrollada y
con gran auge en las dltimas décadas [1]. Sin embargo,
para el estudio de vehiculos aéreos no tripulados
(VANT) de baja escala, ain se requiere establecer
métodos de disefio. Con el propdsito de caracterizar el
comportamiento aerodindmico y estructural de los
VANT de baja escala, se han obtenido datos
experimentales y propuestos modelos matematicos de
los subsistemas de un VANT, como el sistema de
propulsian [2] y el sistema de guiado y navegacian [3].
Con los datos adquiridos experimentalmente se
pueden determinar los parémetros de los modelos de
los subsistemas de las VANT, con métodos de
identificacion de parametros, minimos cuadrados y
neuronas difusas [Z, 4].

METODOLOGIA

Las neuronas artificiales y las redes neuronales han
sido un meétodo ampliamente aplicado en la
identificacion de parametros para el modelado de
sistemas, y se podrian utilizar para el sequimiento de
trayectoria y navegacian de VANT [3, 4).

En los estudios de aerodindmica experimental que se
realizan en el ClIA, FIME, UANL en el marco de
Catedras CONACYT-UANL, se ha aplicado el novedoso
método de las neuronas difusas adaptativas
generadoras de espigas (NDAGE) en configuraciones
de neuronas en serie o cascada, o en redes neuronales
por ejemplo para la identificacion de parametros de
modelos de sistemas y para la sintonizacion de
ganancias de controladores [4, o).

RESULTADOS

los resultados obtenidos de la simulacion del
subsistema con la identificacion de parametros del
modelado del sistema con base a los datos

experimentales comprueban que el método de las
NDAGE es muy eficiente.

CONCLUSIONES

El modelado de sistemas con el método de
identificacion de parametros mediante NDAGE tiene la
ventaja de que usualmente la configuracion de las
neuronas difusas es menos complejo que el modelo
matematico de |os sistemas.

REFERENCIAS

[1] K. P. Valavanis, G. J. Vachtsevanos, Handbook of
Unmanned Aerial Vehicles, pp. 57-81, Springer, London,
(2013).

(2] R. Fabela, C. Santana, A. Naranjo, L
AmezquitaBrooks, E. Liceaga-Castro, M. Torres-Reyna,
Experimental characterization of a small and micro
unmanned aerial vehicle propulsion systems. A/#4
Atmospheric - Fight Mechanics  Lonference, USA,
(2018). DOI: 10.2514/6.2016-1530.

(3] L. Amezquita-Brooks, E. Liceaga-Castro, M.
Gonzalez-Sanchez, 0. Garcia-Salazar,  D.
MartinezVazquez, Towards a standard design model
for quadrotors: A review of current models, their
accuracy and a novel simplified model, Arogress in
Aerospace  Sciences,  pp. 1-23,  (2007).
https://doi.org/10.1016/j.paerosciZ017.09.001 [4] A.
Ramirez-Mendoza, J. Covarrubias-Fabela, L A
Amequita-Brooks,  D. Hernandez-Alcantara,
Parameter |dentification using fuzzy neurons:

Application to drones and induction motors. Z/VA
33(1), 7a-81, (2018). ISSN: 0012-736.

(4] A.M. E. Ramirez-Mendoza, Design of the law of
control of @ PID controller based on Adaptive Fuzzy
Spiking Neurans, Lzngreso Nacional de Lontro/
Automético (2018, aceptado).



2nd RTNA International Conference on Aeronautics

Simulacidn del comportamiento de las componentes de fuerza de un VTOL a

diferentes dngulos de ataque
J.0 Altamirana Guzman™ J.0 Altamirano Guzmén, etc.'. L. A. Reyes Osorio ? 0. Garcia Salazar.

Universidad Autonoma de Nuevao Lean- FIME-CIIIA

osckar Joaltg®hotmail.com

INTRODUCCION

En la actualidad se ha incrementado
significativamente la produccian de Vehiculos aéreos
no tripulados para ambitos recreativos, militares o
industriales, sin embargo estos dispositivos cuentan
con ciertas condiciones que los limitan, es por eso que
se buscan nuevas alternativas como es el caso de las
aeronaves Vertical Take Off and Landing (VTOL) de tipo
Tailsitter las cuales son capaces de despegar y
aterrizar verticalmente y al llegar a la altura deseada
realizar una transician de vuelo vertical a horizontal.
Las técnicas mediante CFD son una herramienta que
se ha vuelto indispensable para el desarrollo y analisis
en la implementacion de nuevas tecnologias. En el
presente trabajo de investigacion se presentan los
resultados desarrollados mediante CFD para las
diferentes transiciones de vuelo de una aeronave tipo
VIOL en la obtencion de los coeficientes de
sustentacion y arrastre a diferentes angulos de
ataque simulando los diferentes regimenes de vuelo.
Los modelos numéricos se evaluaron considerando los
3 modelos de turbulencia mas utilizados (Spalart -
Allmaras, k - épsilon y k - omega), en conjunto con
funciones de pared en la discretizacion del modelo.

METODOLOGIA

La metodologia seguida consiste en:

A) Definician del problema.

B) Establecer Objetivos.

C) (Obtener informacidn en
literatura especializada.

D) Formulacian de hipatesis.

E) |mplementacian y desarrollo del modelo.

F) Discretizacion del modelo.

G) Definir las condiciones de frontera.

H) Analisis y comparacion de resultados.

I) Conclusidn.

RESULTADOS

. I

Y

i

Figura I. Operacian de aeronave VTOL [1). Se
realizaron diversas simulaciones con diferentes
angulos de ataque, esto con el fin de poder simular
|as diferentes etapas de vuelo.

Las simulaciones se dividen en tres etapas.

«  Ascensoy descenso
« Iransicion vertical a horizontal.
«  \Vuelo horizontal.

En la Figura 2 se muestran el contorno de velocidades
a través del perfil de |a aeronave a un angulo de B0°
utilizanda los 3 diferentes modelos de turbulencia.

@y

Figura 2. Contorno de velocidades en plano
X. Y a un angulo de ataque de B0 grados. A)
Spalart Allmaras B) K-épsilon C) K-Omega.
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En la figura 3 se compara el coeficiente de presian
obtenido por los tres modelos de turbulencia, en
donde se muestra un comportamiento similar, sin
embargo, los valores de CP tienen una gran variacian
entre los modelos.

Coeficiente de presion vs X/C

a

[

| :
Figura 3. Coeficiente dEvl|lJr‘ESile'I a un angulo de
ataque de 60°.

COCLUSIONES

No existe un modelo de turbulencia que cumpla todos
los requerimientos, por lo tanto, se recomienda
seleccionar un modelo de turbulencia que mejor se
adecue a las necesidades requeridas, en caso de que
solo se busque un perfil alar, ala, aeronave, en donde
se busque analizar el comportamiento de este a través
de un fluido, no es necesario hacer usa uso de un
modelo de turbulencia més complejo, ya que el modelo
Spalar Allmaras sera mas que suficiente, por el otro
lado, silo que se requiere simular conlleva grandes
gradientes de presian, flujos a través de hélices, como
es el caso de este trabajo, se recomienda utilizar el
modelo de turbulencia K-Omega.
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INTRODUCTION

A general aviation aircraft configuration for
applications in training and entertainment was
designed at the conceptual design stage, whose
purpose is to investigate the benefits of developing
complete civil and military aircraft in the State of
Chihuahua in Mexico, taking into account the
established aerospace industry as a supplier base and
Mexican labor costs. |t was realized an analysis of
different existing aircraft for comparison [1]. Such
aircraft belong to the European CS-23 category of
airplanes, albeit it is similar to the American FAR-Z3.
The aircraft was conceived as a two-seater tandem
low wing configuration, which employs a 100-HP
Rotax™ engine. The structure was defined to be of
composite carbon fiber-based materials. A basic CFD
analysis and preliminary performance estimations
were done on the aircraft.

METHODOLOGY

For this design project, several CAD and CAE
computational tools were employed, namely, the
software AAA™, RDS-WIN™ [Z], CATIA Va™ and ANSYS
Fluent™. In addition, a DAPCA-IV modified model (aka.
The Eastlake Model) was employed for the aircraft
cost analysis. (3]

RESLLTS

The resulting aircraft comprises a unique design in
the Americas in the sense that there is no similar
aircraft designed yet under a similar category. A
summary of the aircraft characteristics is found in
Table 1. Other results of the analysis of the aircraft
show that it could be completely developed in Mexico,
including engineering. tooling, and manufacturing

csanchezr@uach.mx

costs, rendering an aircraft program with a highly
competitive sale price per unit. This analysis
compares with the same type pf aircraft designed and
built in the United States. For this reason, it is
determined that it represents a potential business and
technology development opportunity for Mexico.

Tabla . Summary of aircraft characteristics

Purpose of the aircraft |  Multipurpose training
airplane

MTOW, kg ada

Take off distance, m lal
Landing distance, m 137
Min. Stall speed, km/h a8 4l
Cruise speed, km/h 300
Range, km 1243

CONCLUSIONS

This general aviation utility aircraft was designed to
explore the advantages of developing a complete
aircraft in Mexico. This project would be further
refined to provide a quantitative basis on which to
explore the development of an aircraft program in
Mexico.
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INTRODUCTION

Since the dawn of the 2Ist century, the aviation
industry has been transitioning towards the use of a
more environmentally friendly rotorcraft landscape,
which implies the drastic reduction of noise and
pollutant emissions such as carbon dioxide and
nitrogen  oxides. Government  authorities  and
companies are willing to invest in new technologies
with the potential to reduce fuel consumption and
emissions, so increasing performance. However, a
careful analysis has to be made as to which areas of
rotorcraft to focus on. One such area is the reduction
of the parasitic drag of airframe components, since it
translates into the reduction of fuel consumption [1].
To tackle this challenge, one technology to consider is
the use of high-fidelity numerical aerodynamic
optimization.  This  technology has  matured
considerably for industrial use, so rotorcraft
conceptual design can be largely benefited. This paper
introduces an automatic numerical optimization
framework applied to helicopters.

METHODOLOGY

The tool consists of a Python script-based
optimization framework with automatic CAD-surface
generation in the loop. The routine can make use of
gradient-based and gradient-free optimizers from the
Dakota optimization toolkit (2], and it incorporates
CAD software for surface generation, a mesh
generation software, and a high-fidelity CFD solver. To
implement this routine, a parametric model of a
helicopter airframe shape has to manually be
constructed by the user in CAD, followed by a modular
mesh generation procedure in which only the to-be
optimized shape is remeshed in every iteration, while
the rest of the mesh is kept fixed. Then the CFD and
optimizer set-ups complete the loop and start the
optimization process.

RESULTS

Preliminary results show that the framework is able
to optimize the backdoor of a transport-size
helicopter shape in forward flight conditions without
the effects of the rotors by the use of one parameter
that varies the curvature of a section of the backdoar.
The tests resulted in a drag coefficient reduction of at
least 1%.

Bastlne Cphrrazed

Figure 1. Baseline and optimized shapes.

CONCLUSIONS

The results have shown that high-fidelity aerodynamic
optimization on  CAD-parameterized  helicopter
airframe components can be successfully employed
during rotorcraft conceptual design, which opens an
opportunity for the design of highperformance
helicopter configurations.
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INTRODUCTION

Helicopters nowadays represent a strategic asset for
organizations in  government, businesses, and
individuals. Their capacity to vertically take off and
land provide the means to solve needs in emergency
medical services, search and rescue, surveillance,
and transport in a more efficient manner as compared
to fixed-wing aircraft [1). Their internal available
space in the fuselage becomes a strategic parameter
to consider when adding items or devices to improve
the service. In the degree that the fuselage provides
with more available space for the carriage of extra
weight, the helicopter would be able to expand its
service capacity, resulting in gains for service
providers and customers alike. This paper presents
the mechanical design of a plug-and-play metal
plattorm structure for utility helicopters to be
installed externally in the landing skid. lts purpose is
to carry extra payload (i.e. devices) that can improve
service capacity for various users. This project is
intended to become a flagship solution for various
customers. The documentation for a patent
application has already been created.

METHODOLOGY

The design of this solution was carried out with
computer-aided-design software (CAD) taking into
account the available space under the fuselage,
careful analysis of helicopter applications, and a
market analysis [Z].

RESLLTS

After analyzing market tendencies, it was found that
this product would be very useful for customers since
it could be installed and uninstalled quickly and easily,
allowing the helicopter to flexibly employ extra weight
only when needed. The external landing skid tubes

provide a means to attach the platform by the use of
custom-design handles. Potential applications of this
system include emergency payload, search and
rescue provisions, municipal and state police
cameras or sensors, and private luggage. In case of
controllable electronic devices such as cameras, this
platform could provide a means to implement a direct
control through a joystick from inside the cockpit.
However, this would depend on the customer’s
application.

Figure 1. Artist” s impression of a generic transport
helicopter with the platform.

CONCLUSIONS

A metal platform structure to be installed underneath
the helicopter airframe has been designed to provide
a solution for extra space in utility helicopters.
However, weight and balance analysis, a series of CFD
and FEA simulations, and the construction and test of
a prototype will be needed to validate this design.
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INTRODUCTION

The use of Ontologies in the present is becoming very
common and widely used in different education areas,
some areas of the engineering such as aerospace, can
improve with the application of this informatics tools.
Classification of aircraft as an object and all its
components has become an important research area
for the statistics analysis previous of designing a new
concept. In this document we are going to explain, how
Fluent Editor can help the designer to improve the
classification and information analysis used to choose
the statistical characteristics of the new concept.
Databases are created for storing, processing,
performing calculations, sorting. sampling  and
presentation of data arrays according to various
criteria. Then the created array of data can be further
used as a basis for selecting the needed parameters
according to the technical task.

METHODOLOGY

Semantic technologies based on ontologies of the
surrounding world, using the connections, rules, logic
and conditions described in the ontology. In turn,
ontological analysis, in addition to streamlining
knowledge of the subject area, also contributes to the
quality of the work performed. That is why ontologies
are used in the creation of information systems
dealing with the activities of both design enterprises
and industrial enterprises [1].

There are two alternative approaches to creating and
researching ontologies. The first (formal) approach
based on logic (first-order predicate, descriptive,
modal). The second one (linguistic) is based on the
study of natural language (semantic in particular) and
on the ontology development in large text arrays [2).

RESULTS

Fluent Editor as a tool of information supports the
designer to work out and understand statistics in a
faster and easiest way. making the task of
formalization of a new design in a simpler and user
friendly way. Checking the completeness and
correctness of the established Database is carried
out by visualization of ontology, namely, to create
relationships and instances represented graphically
by CNL-diagram One skilled in the subject area will be
easier to assess the correctness of the prepared
guidance by imaging in CNL-diagram terms and
relations between them [3].

CONCLUSIONS

Classification of information on an easy way,
effectively and fast, then working with it, will help in
the future to cut times of design and research, so this
will have a positive effect on the cost of development
of new technology. Something complicated like an
airplane could be designed in some weeks or months,
in comparison of the past that were months and years
of exhaustive research for making projects a reality.
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INTRODUCTION

Mexico's industry and specially the aerospace
industry is transforming at an accelerated pace,
therefore new and updated educational programs
need to be developed to meet the industry demands.
An aerospace engineer needs a strong understanding
of fluid mechanics to be competent in the industry and
academia. Fluid mechanics and heat transfer are
highly visual subjects and so during the teaching
process one must take full advantage of this fact.

METODOLOGY

Particle Image Velocimetry (PIV) is a whole-flowfield
technique providing instantaneous velocity vector
measurements in a cross-section of a flow [1]. Two
velocity components are measured, resulting in
instantaneous 20 velocity vectors for the whole area.
The use of modern digital cameras and dedicated
computing hardware, results in real-time velocity
maps (note Figure 1).

The technique is non-intrusive and measures the
velocities of micron-sized particles following the flow.
All three components may be obtained with the use of
a stereoscopic arrangement, but current equipment
at the Autonomous University of Chihuahua only allow
for 2D measurements.

Students at UACh can verify fluid mechanics concepts
using a water channel with a B" by 8" test section,
pm hollow glass spheres, a 032 nm laser, a Phantom
M4 high speed camera, LaVision time-hub and
dedicated software [2].

RESLLTS

Results are similar to computational fluid dynamics,
ie. large eddy simulations, and real-time velocity
maps are an invaluable tool for fluid dynamics
researchers. Students gain valuable knowledge in

optical systems, programing, and experimental
methods that is usually reserved for masters and PhD
students at the undergraduate level.
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Figure 1. Usual PIV setup and correlation process.

CONCLUSION

A PIV equipped water channel can be used to
estimate the velocity fields from images of particles
and post-process the fields to obtain important fluid
dynamics quantities such as vorticity, rate-of-
strain, dissipation and Reynolds stresses in the
case of turbulent flows that can be used to teach
students the principles of fluid mechanics.
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Desarrollo de un VANT de despegue y aterrizaje vertical usando Ducted-Fans
J. M. Bustamante Alarcon’, E. S. Espinoza', C. A. Escalante-Velazquez’, A. Osoria', R. Lozang
'UMI-LAFMIA CINVESTAV.

ZCENTA-CIDES!

eduardo.espinozalcinvestav.mx

INTRODUCCIGN

Recientemente, se han desarrollado una gran cantidad
de aplicaciones para los Vehiculos Aéreos No
Tripulados (VANT's). Por ejemplo, para fotografia y
cartografia aéreas, patrullaje, transporte de carga,
recreacidn, entre otras. En apoyo a los servicios de
emergencia, se han utilizado para realizar misiones de
busqueda y rescate. transporte de alimentos y
medicamentos hacia las zonas afectadas. En este tipo
de situaciones surge la necesidad del desarrollar
vehiculos que combinen las capacidades de vuelo
tanto de ala fija como de ala rotativa, debido a que en
ocasiones es dificil descender en la zona de desastre,
por otro lado, la autonomia y la capacidad de carga
son indispensables. Con base a lo anterior, en el
presente trabajo se desarrolld una configuracion
utilizando dos Ducted-fan dentro del ala para el vuelo
vertical y un motor contra-rotativo basculante en la
parte frontal para poder realizar la transicidn entre
ambos modos de vuelo, ver figura |.a).

n=
s
a) 0

Figura 1. a) Prototipo del vehiculo Ducted-
Fan, b) Contorno de velocidad del perfil
goe42a a un éngulo de ataque, o =12°,

obtenido con ANSYS FLUENT.

METODOLOGIA

Se realizd el disefia del prototipo considerando las
metodologias propuestas por Raymer y Roskam
[I-2]. EI disefio del ala se realizd utilizando el
software XFLRG para la validacion computacional

se utilizd un software mas robusto (ANSYS).
FLUENTR!). Se desarrollaron pruebas experimentales
para seleccionar |a configuracion de ductos, motores

y rotores, més eficientes  energéticamente.
Finalmente se construyd un prototipo del vehiculo
para evaluar la funcionalidad del concepto.

RESULTADOS

Se obtuvo un incremento en la sustentacion de
alrededor del 20%, al utilizar el rotor dentro de un
ducto, en comparacian con el rotor libre (como se
planteaba en [3]). Encontrando la mejor eficiencia
energética al utilizar el motor brushless MR2203, con
un rotor de paso fijo de 2 palas. Mientras que con un
rotor de 3 palas se incrementd |a sustentacidn. La
Tabla |, muestra los valores del coeficiente de
sustentacian (CL) obtenidos con el software XFLRD y
su validacian con ANSYS, de la comparacidn directa
correspondiente @ cada angulo de ataque puede
observarse su cercania (error max. Del 12%).

Tabla 1. Comparativa del Gy utilizando XFLG y ANSYS

para diferentes angulos de incidencia.

Angulo () | -5 0 | a [ 0] 1|12
KFLRa | -0.081| 0.423] 100 | 148 | 104 | 158
ANSYS | -0.105 | 0.406) 0.956) 1.39 | 143 | L4
CONCLUSIONES

Se logrd incrementar |a sustentacidn del rotor al
colocarlo dentro de un ducto, el cual puede ser
optimizado para aumentar las capacidades de los
vehiculos multirotor durante el vuelo vertical.
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INTRODUCCIGN

En este trabajo se ha realizado la integracion del
sistema avionico de una plataforma birotor de
despegue y aterrizaje vertical (VTOL). atil en la
aplicacian de prueba de algoritmos de dindmica de
vuelo en aeronaves de tipop multirotor, [1], (2]. La
problematica del sistema avignico se aborda
considerando un vehiculo aéreo de dimensiones
pequefias en comparacion con aeronaves teledirigidas
0 autdnomas que pueden viajar grandes distancias.
Para la integracian del sistema avidnico se consideran
|os siguientes componentes: sistema autopiloto (FC),
unidad de medician inercial (IMU), sensor de altitud,
tarjetas de propulsion de potencia en los rotores
(ESC), madulos de telemetria y telemando XBee.

METODOLOGIA

El disefio de la plataforma birotor surge como una
necesidad de un laboratorio de avianica para realizar
la implementacion de algoritmos de control en
tiempo real, que permitan controlar las variables de
estado de altitud de un vehiculo multirotor. La
plataforma tiene diversos compontes. El sistema
mecanico con una estructura mecénica que permite
manipular |as variables de altitud y alabeo. El sistema
avidnico que contiene la electrdnica que para realizar
el sensado de las variables a controlar mediante una
IMU'y un sensor ultrasdnico de altitud, asicomo los
madulos ESC de los rotores, y los madulos para
telemetria y telemando XBee. Finalmente, el
algoritmo reprogramable de control en tiempo real
en C/C++, asicoma la telemetria y el telemando XBee
de los datos manipulados.

RESULTADOS

la implementacion funcional en prototipp de
plataforma birotor despegue y aterrizaje vertical,
cuyo sistema aviénico tiene componentes de bajo
costo, con arquitectura una abierta para realizar

experimentos de control en tiempo real.
B N

Figura . Plataforma birotor VTOL.

CONCLUSIONES

la plataforma birotor de despeque y aterrizaje
vertical es de gran ayuda para la implementacian
algoritmos de control en tiempo real, también tiene
gran utilidad como una etapa previa de
experimentacion en |a sintonizacian de controladores
aplicados en Vehiculos Aéreos No Tripulados de tipo
multiratar.
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INTRODUCCION

En los dltimos afios, con el vertiginoso desarrollo de los
vehiculos aéreos no tripulados (VANTs) han surgido nuevas
oportunidades para resolver una variedad de problemas
en diferentes areas. tal es el caso de la agricultura,
vigilancia, medio ambiente, etc. Por otro lado, el monitoreo
tradicional de variables atmosféricas se realiza a través
de estaciones en posiciones fijas limitando |a flexibilidad en
cuanto a la toma de mediciones en distintos puntos incluso
diferentes alturas, ademés de los altos costos que estas
implican. Desarrollar unidades de medicion atmosférica
maviles que brinden una amplia flexibilidad para
monitorear variables tales como contaminantes criterio
en industrias. expulsian de gases en chimeneas, etc. Es un
grea de oportunidad para la aplicacion de los VANTs. Este
trabajo presenta una propuesta de disefio para el sistema
de monitoreo de gases, asi como la simulacian de la
dingmica del fluido que gira en torno a un multirotor,
modelo sI000 de la marca DJI. Esto con el objetivo de
poder llevar el sistema de monitoreo a distintas alturas y
posiciones para tomar mediciones de diferentes
concentraciones de gases.

METODOLOGIA

El disefio de la unidad de monitoreo consiste en un conjunto
de tuberias conectados a una camara central por donde el
aire es distribuido hacia la membrana de |os sensores. En
el extremo inferior del sistema se encuentra una bomba de
aire, la cual es la encargada de hacer pasar el fluido a
través de todo el sistema de manera constante, mientras
en el extremo superior se encuentra un tubo, el cual es
estd colocado en un lugar estratégico para que el fluido
que entra al sistema de monitoren no se vea afectado por
el desplazamiento de aire que genera el sistema de
propulsian del vehiculo. Para la identificacion del punto
estratégico de la toma de aire se realiza un andlisis
aerodindmico al VANT haciendo uso de un software de CFD,

el cual permite visualizar las zonas cercanas al vehiculo
con menores turbulencias ademés de validar el disefio de
dicha unidad. Posteriormente se desarrolld |a electranica
necesaria para ser colocada a bordo del vehiculo y asi
poder realizar las mediciones de las concentraciones de
gases.

RESULTADDS

Los resultados obtenidos de la simulacion se presentan en
la figura I. La cual muestra las zonas optimas para la
colocacion del tubo que fungird como entrada de aire al
sistema.

Figura 1. Analisis aerodinamico del VANT con CFD.

CONCLUSIONES

Se disefit un sistema de monitoreo para adquiric
mediciones de concentraciones de b diferentes gases a
diferentes alturas.

El analisis del comportamiento del fluido alrededor del
vehiculo generado por el sistema de propulsian haciendo
uso de un software de CFD, permitia identificar un punto
cercano al vehiculo, en el cual fuese factible colocar la
entrada de aire del sistema de monitoren.
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Validacidn del disefio de un vehiculo multirotor utilizado como medio de lanzamiento

de un avidn pequeiio no tripulado.
M. Rivas Martinez, E. S. Espinoza”, S. M. A. Jiménez Zapata, A. Osorio Corderd’, R. Lozand!
'UMI-LAFMIA CINVESTAV.
ZCENTA-CIDESI.

eduardo.espinozalcinvestav.mx

INTRODUCCIGN

En la actualidad los métodos mas comunes utilizados
para el lanzamiento de aeronaves pequefias no
tripuladas, descritos en (1], son tres: HTOL VTOL y
lanzaderas. Una forma versétil de lanzamiento que se
busca implementar es utilizando un vehiculo
multirotor para elevar a la aeronave de ala fija y
liberarla a la una altura determinada. Con base en
este principio, se disefid el vehiculo octa-rotor en
configuracion coaxial mostrado en la Figura 1(a), el
cual cuanta con la capacidad de levantar cargas de
hasta |0 kg. En este articulo, se presenta la validacian
del disefio mediante un analisis estatico estructural

en ANSYS Workbench, ver Figura I(b).

Figura |. Vehiculo octorotor y su adecuacian para
el analisis. (a ) Vehiculo aéreo (b) Seccidn de
interés para octorotor. El analisis en ANSYS.

Los materiales empleados en la construccian del
marco del vehiculo son aluminio BB con un limite de
esfuerzo de 280 MPa y fibra de carbono con limites de
esfuerzos en oex= 013 MPa, oey=0l3 MPa y oz
=all MPa.

METODOLOGIA

El valor de la carga méxima que debe soportar el
marco del vehiculo es 400.4 N, que corresponde al
valor méaximo de empuje que pueden aportar los ocho
motores. Para efectuar el analisis estatico en ANSYS
Workbench, se cargd la geometria de la Figura I(b) y

se le aplica una carga de 1a0.I N que corresponde al
empuje méximo que aportan dos motores (1001 N)
multiplicado por un factor de seguridad de 1.5 de
acuerdo con la norma [2].

RESULTADDS

Los resultados del anélisis con respecto al tipo de
mallado se muestran en la Tabla |, la cual muestra la
deformacion total que sufre el marco y los
esfuerzos maximos en los ejes x yy z

Tabla 1. Resultados del anélisis con dos tipos de

malla.

Malla Elementos | Deformacian|  Esfuerzos
total (mm) |  maximos

(MPa)
Fija 73,344 433 ox=14712
oy=11

oz=94

Refinada en | 387373 407 ox=120
curvatura oy=1231
0z=93

CONCLUSIONES

los esfuerzos maximos se dieron en el tubo
octogonal y comparados con los limites de
esfuerzos méaximos se ubican muy por debajo de
esos valores, |o cual indica que el disefio resiste las
condiciones méaximas de carga.
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Obtencidn de un material compuesto carbdn - carbdn para uso en

toberas de expansidn para vehiculos aeroespaciales
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Universidad Aeronautica en Querétaro.
’Centro Nacional de Tecnologias Aeronéuticas.
omar.jimenezBunag.edu.mx

INTRODUCCION

Como parte del proyecto CONACYT-AEM 273425, se ha
desarrollado un material compuesto matriz carban-
fibra de carbon con la finalidad de ser usado en
sistemas de propulsion de lanzadores orbitales y
suborbitales en la construccion de la tobera de
expansidn, la cual requiere para aumentar el empuje
de los motores cohete, aumentar la temperatura de
los gases de descarga a fin de generar una mayor
expansian térmica, obligando con ello a utilizar
materiales con temperaturas de servicio superiores a
[800°C 1.

Para obtener estos materiales es comin usar
compuestos de resinas fendlicas con fibra de carbono
sometidos a un proceso de pirolisis para convertir los
enlaces C-H en enlaces C-C. Estas resinas son dificiles
de procesar en geometrias complejas debido a que se
parte de polvo, lo que genera una pieza fragil antes de
la conversian. Se propone en el trabajo, el uso de
resinas Epdxicas novolaca con un agente de curado
anhidrido, y como refuerzo fibra de carbono. Se
determing por anélisis térmicos |a viabilidad de las
resinas y se determinar la viabilidad de las resinas
utilizadas para la obtencidn de compuestos C-C.

METODOLOGIA

Se prepararon |2 mezclas de resinas con diferentes
proporciones de endurecedor y se sometieron a
andlisis infrarojo y termogravimétrico. Se escogieron
4 de ellas para la formacion del compuesto con 8
capas de tejido plano de fibra de carbono, utilizando
un proceso de infusion y curdndolas a 160" por 4
horas. Se cortaron las muestras y se sometieron a
una pirolisis a 100 °C en un horno tubular con

atmosfera de nitrdgeno de  acuerdo con o
recomendado en literatura [2.3].

RESULTADDS

Los laminados obtenidos después del proceso de
pirolisis se pesaron y se evalud la pérdida de masa
después del primer ciclo de pirolizacian (tabla ).

Tabla 1. Variacidn de pesos muestras

Muestra | Wao(gr) | Wigr) | OW/Wp
M7 2881 | B33 0.36
M8 Rill 9.6 0.37
Mil 3263 | 2018 043
MI2 3963 | 2189 0.44

CONCLUSIONES

Se determinaron cuatro resinas epoxi diferentes para
la obtencidn del material compuesto, teniendo 2 que
obtuvieron mayor matriz de carban. Debido a que en
el primer ciclo de pirolizacian se obtuvo un material
poroso, se requiere repetir el proceso de infusidn y
pirolizacian para mejorar la matriz.
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Effect of graded bias voltage on mechanical and electrochemical behavior

of CrN coatings deposited by arc-PVD.
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INTRODUCTION

Chromium Nitride (CrN) coatings deposited by PVD
(Physical Vapor Deposition) have a wide industrial
application. CrN coatings are able to improve
mechanical resistance, corrosion, and wear, making
this material a suitable candidate cutting, forming
tools, die casting molds, and elements used in
automotive as a piston rings, valvetrains and
bearings. To improve coating adhesion processes
such as: duplex treatment processes. graded
composition, and graded bias voltage have been
assessed [1]. Graded bias voltage has been one of the
best strategies to improve adhesion; however, there
are few studies regarding the effect of graded bias
voltage on coating characteristics and properties.

In this work, we investigate the influence of constant
and graded bias voltage on the microstructure,
surface defects and their relationship with the
electrochemical and nano-mechanical behavior of the
CrN coating.

METHODOLOGY

CrN films were deposited on M2 steel by arc-

PVD at graded/constant bias voltages (Vb =-40V, 80
V and -40/60/80 V). The crystallite size of the films
was investigated by X-ray diffraction (XRD) and
microstructure was observed by optical and scanning
electron microscopy. The corrosion resistance was
evaluated applying electrochemical  impedance
spectroscopy (EIS) and potentiodynamic data (Tafel).
The mechanical properties were assessed by
instrumented nano-indentation and scratch.

RESULTS

All films deposited have a Bl type structure
corresponding  to CrN  phase. A honeycomb
microstructure with a presence of defects as open
voids and droplets were observed. These defects
affect the mechanisms of mechanical failure and the
corrosion behavior of films. |t was found that at
higher voltages, increase the crystallite size, reduce
defects (e.g.. droplets and voids). N/Cr ratio and the
coating roughness (Fig 1), however. the corrosion
resistance is the worst between the samples.
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Fig. 1. Bias voltage effect on coating
characteristics and properties.

CONCLUSIONS

80 Vy has the best impact on hardness and elastic
modulus; however, the corrosion resistance is the
worst between the samples. Graded bias voltage has
a slight improvement on adhesion.
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Effect of the mechanical behavior of M2 Steel on the failure mechanisms of the
M2/Interface / c-TioasAloesN system by means of contact mechanics and the finite
element method
AE. Gomez, G.C. Mondragan, M.T. Arellano, DG.Espinosa, M.L.Cedefio,
JM. Alvarado,J.G. Hernandez.

'Centro de Ingenieria y Desarrollo Industrial-CIDES.
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INTRODUCTION

In coated cutting tools, there is a substrateinterface-
coating system that can present both adhesive and
cohesive failures when coming into mechanical
contact with a work piece. Adhesive failures are
generated at the interface of the system and depend
on the mechanical interaction between the coating
and substrate (1], which highlights the importance of
investigating the effect of the mechanical behavior of
the substrate on the failure mechanisms of the
Substrate/Interface/Coating (S/1/C) system. In this
work, the effect of the mechanical behavior of M2 steel
on the failure mechanisms of the M2
Steel/interface/c-TinasAlossN system was analyzed.
For this, the extended finite element method (XFEM)
was used to generate stress fields. Simulation were
correlated with the cracking patterns of the coating
obtained by indentation and scratch tests.

METHODOLOGY

Experimentally Vickers indentations were made by
normal loads and Rockwell C indentations with normal
relative movement and sliding (scratch testing). The
mechanical behavior of both substrate and Steel
M2/Interface/Coating system was evaluated. The
failure mechanisms of the (S--C) system were
analyzed applying numerical models generated by the
cohesive zone model and the XFEM method.

RESLLTS

Analysis of the indentation and scratch track of the S-
|-C system showed failure patterns characterized by
radial and lateral cracks. These cracks occur due to
plastic deformation of the substrate that generates

bending of the coating and a subsequent buckling and
delamination of the system. On the other hand,
Chevron-type cracks were found on the scratch
tracks. By means of the numerical model, stress
concentrations were found at the edges of the
indentation and in the scratch track, which explain the
cracks formation in  the system generated
experimentally (figure.!).

| Stress field simulation load control |

Accumulation of material by Cracking and accumulation
plastic deformation of material

Figure.l Stress field analysis using XFEM vs. the
experimental scratch tracks of the S-I-C system .

CONCLUSIONS

Chevron-type cracks are generated due to stress
concentration at the edges of the track, which
causes material accumulation due to plastic
deformation of the substrate, which also resulted in
bending of the coating and subsequent delamination.
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Estudio numérico del desprendimiento de la capa limite en la punta del ala de un

planeador convencional con y sin Winglet
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cesarggd@hotmail.com

INTRODUCCIGN.

En este documento se presenta la investigacidn
numérica a través de la dindmica de fluidos
computacionales (CFD), utilizando modelos basados
en el promediados de Reynolds de las ecuaciones de
Navier-Stokes para el estudio del desprendimiento de
la capa limite en la punta del ala de un planeador
convencional sin planta motora.

Para este modelo de planeador solo consideraron dos
tipos de configuraciones uno con winglets y otro sin
winglets[!]. en un rango de angulos de ataque del fluido
entre 13 y 20 grados esto con el objetivo de observar
el desprendimiento del flujo viscoso[Z] con cercania a
la punta del ala y encontrar el punto maximo de stall
del mismo.

METODOLOGIA

Se modela en CAD dos casos de un planeador: i) con
winglet y ii) sin winglets. Se establece el dominio
computacional y se discretiza con el software ANSA
[7.0. Las mallas generadas consisten en elementos
Ortho-Trias y Hexa-Interior como una estrategia de
miltiples bloques para aumentar la densidad de
malla cerca de la pared del Planeador y no en todo el
dominia.

Para representar correctamente los  efectos
viscosos de la velocidad media paralela a la pared fue
necesario emplear la ley de la pared valida para
flujos con altos nimeros de Reynolds, véase Nielsen,
Gersborg, Gravesen y Pedersen (Z2011) y para
capturar regiones en puntos de Separaciin o
readherencia dentro de las capas limite, fue
necesario implementar una capa limite en donde la
primera distancia en la subcapa viscosa alrededor de
|a pared del ala se definid comao .01l milimetros y se
usaron 8 subcapas laminares de inflacidn, para las
capas de amortiguamiento donde los esfuerzos de

Reynolds turbulentos comienzan a dominar sobre
esfuerzos viscosas son utilizadas 10 capas y la regidn
logaritmica alrededor de la placa para extenderse
lejos de la pared son utilizadas 12 capas de inflacian.
Se utilizd una relacian de aspecto de 1.2, luego las
tltimas capas deberian cubrir el espesor total de la
capa limite de 22.46mm para lograr un z+= 30.
Posteriormente se utilizan los modelos de turbulencia
k-e y k-w para resolver los campos de produccidn de
energias cinética turbulenta y disipacion en el dominio
computacional y finalmente se obtuvieron las fuerzas
de superficie (Normales y Cortantes) para un rango
de angulos de ataque de I3 a 20 con incrementos de |
grados.

RESULTADDOS

Sobre las dos configuraciones de semi-ala del
planeador se mostro un comportamiento de vartice en
la punta de ala. La vorticidad cambid segin fuera la
configuracion de semiala que se a simulado, en la
semiala con winglet, presento un desprendimiento de
|la capa limite en una las puntas, en una zona cercana
al winglet, como se aprecia en la figura |, se observa
un flujo laminar sin cambios mostrados en el resto de
la semi ala.
De acuerdo con el estudio se encontraron que para los
angulos de ataque de la semi-ala entre los 13 y 20
grados se presenta un vartice en expansion, que
desprende el flujo afectando el levantamiento y
provocando el desplome de la aeronave.
El comportamiento de las lineas de corriente sobre el
ala sin Winglet, arrojo un comportamiento del fluido
viscoso considerablemente mas inestable, en el cual
genero mayores puntos de vaorticidad, conforme se
acerca a la punta del ala; los vartices comienzan en un
punto cercano al borde de ataque generando puntos
de baja presian que se extienden induciendo lineas de
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corriente inestables, desde la parte del intradds al desprende el flujo afectando el levantamiento y
extradds desde la parte del borde de salida. provocando el desplome de la aeronave. En este
trabajo también se compard las estructuras
dindmicas coherentes para dos casos con y sin
Winglet, demostrando que el efecto del Winglet no
es dominante sobre la correccion de la
inestabilidad de flujo y que todo parece indicar que
es mas bien el flechado de quien depende el tamario
en expansidn, en donde el winglet solo la contiene

— evitando que se integre con el flujo del intradds.
: - . BIBLIDGRAFIA
Figura 1. Vartice en punta a |6 grados con winglet (] Anderson. John 0. (0N, fndomentls of
CONCLUSIONES aerodynamics. New York: McGraw-Hill.
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De acuerdo con el estudio se encontraron que para Imprave Perfarmance. Boeing. www. boeing.com

|os angulos de ataque de la semi-ala entre los 13 y
20 grados se presenta un vartice en expansidn, que
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La creacidn del Centro de Formacidn de Ingenieria Avanzada en Aeronéutica como
estrategia para el impulso de |a industria aeroespacial en el Estado de México

Angel HE, Alejandro RS
Tecnoldgico de Estudios Superiores de Ecatepec (TESE)
angelo73.he@hotmail.com

INTRODUCCIGN.

El Tecnolagico de Estudios Superiores de Ecatepec
(TESE) en coordinacian con el Consejo Nacional de
Ciencia y Tecnologia (CONACY) y el Gobierno del
Estado de México se encuentra construyendo el
Centro de Formacion de Ingenieria Avanzada en
Aeronautica (CFIAA), mismo que contard con 1B
laboratorios  como:  ingenieria  aeroespacial,
aerodinamica, diseiio CAD-CAM, avionica, pruebas
NDT, materiales compuestos, sistemas propulsivos,
ademés de contar con talleres de mantenimiento,
estructuras, soldadura y un hangar con aeronaves
para la instruccion practica de mantenimiento y
operaciones.

METODOLDGIA

En el afio 2009, el Consejo Mexiquense de Ciencia y
Tecnologia (COMECYT) a través de la Fundacian
México-Estados Unidos para la Ciencia (FUMEC)
identificaron 0 nichos de oportunidad para la
industria aeroespacial en el Estado de México.

Entre otras cosas, se observd la necesidad de
fomentar la creacion de centros de capacitacidn para
promover la investigacidn, el desarrollo tecnoldgico y
|a investigacian, lo cual es factor indispensable para

integrar el modelo de la triple  hélice
Gobiernolndustria-Academia  (Etzcowitz vy L.
Leydesdaorff).

Lo anterior derivd en la creacian de la carrera de
ingenieria aerondutica en el TESE y posteriormente al
desarrollo del proyecto de creacion del CFIAA cuyas
actividades estaran enfocadas a: i) complementar la
formacidn de los alumnos de Ingenieria Aeronautica;
i) proporcionar  servicios de  capacitacidn,
diplomados,  especializacion y  posgrado; i)
consultoria, auditoria, certificacion y evaluacidn de
capacidades; asi como iv) inspeccian, balance

rotodindmico, estudios aerodindmicos, simulacidn,
calibracitn, entre otros.

RESULTADDOS

El 28 de marzo de 2017 se firmd el convenio de
colaboracion entre el CONACYT y el TESE para la
construccion y puesta en marcha del CFIAA a través
del Fondo Mixto (FOMIX) con una aportacian conjunta
superior a los 22 millones de pesos. La licitacian se
llevd a cabo el 4 de septiembre y la construccian, que
constard de una superficie de 9.296.3 m2, inicia el 18
del mismo mes. Al mes de julio de 2018 se contaba con
un avance del 68.9%.[2]

Por otra parte, para el fortalecimiento de las
capacidades en materia de ingenieria e investigacidn,
nos hemos dado a |a tarea de buscar alianzas con
instituciones tanto nacionales como internacionales
de investigacian en la materia, como en el caso de la
Universidad Nacional Autdnoma de México, Instituto
Politécnico Nacional, Universidad Aeronutica de
(luerétaro, Agencia Espacial Mexicana, Instituto de
Aviacian de Moscd, Universidad Nacional
Aeroespacial en Kharkiv, Ucrania.

CONCLUSIONES

El Centro de Formacion de Ingenieria Avanzada en
Aerondutica serd el catalizador que impulse el
desarrallo de |a industria aeronéutica en el Estado de
México y se convierta en el respaldo para la
investigacion y desarrollo de tecnologia nacional.
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Reduccidn de discontinuidades en uniones para aplicaciones aeronéuticas
Por FSW a través de una RNFBR
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INTRODUCCION

El proceso FSW, método de unidn en estado sdlido es
considerado por la industria de aeronaves para
sustituir uniones remachadas y obtener ventajas
como reduccion de peso, mejorada resistencia y
excelente calidad, proporcionando soluciones en
aplicaciones de ensamble y estructurales [I]. Se
observa que, al unir aleaciones ligeras por procesos
convencionales, incluso por FSW, se presentan
discontinuidades que afectan el comportamiento de la
pieza. Aplicando una red neuronal de base radial
(RNFBR) apoyada en un algoritmo genético, se
disminuyen las discontinuidades en uniones en T de
aluminio, evaluando los datos por medio de un modelo
mateméatico que predice resultados de futuras
pruebas, facilitando la produccian sin necesidad de
emplear la técnica prueba -error [2].

METODOLOGIA

Se sueldan placas de aluminio 2024 T3/T35! en
configuracion en T por medio de un CNC con una
herramienta de WC. variando los parametros de
velocidad de avance y rotacian. Se analizan las
muestras  macroscopicamente,  estudiando  las
discontinuidades y su tamaiio. Se construye la RNFBR
con las variables de entrada y la respuesta (minimizar
grea superficial de wormhole) para evaluar el modelo
predictivo.

RESULTADDS
Analizando las uniones se encuentra presencia de
discontinuidades tal comao hooking, kissing bond, falta

de llenado, flashing y agujero de gusano; el cual varia
su tamaiio de acuerdo con los parémetros empleados
[3]. Al evaluar el modelo de prediccian, las métricas
estadisticas dictan que la variabilidad del proceso
estd parcialmente explicada por el modelo, asi como
que éste es bueno para predecir futuras
observaciones, sin embargo, no excelente.

Tabla 1. Métricas estadisticas arrojadas por la

RNFBR
Rz R2Ajuste | R’Prediccian
T434% | TII3% 68 %

CONCLUSIONES

Se identifica la presencia de discontinuidades;
especialmente del agujero de gusano, las cuales a
través de la prediccion de la RNFBR pueden
disminuirse en gran proporcian, sin embargo, segn
la AWS DI7.3 dichas uniones no pueden ser empleadas
a nivel industrial, por lo que se esté trabajando en la
optimizacion de los parémetros de proceso para
eliminar la presencia de discontinuidades.
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INTRODUCTION

The needs of aerospace industry for robustly design
products have led to the development of multidisciplinary
design methods and tools that incorporates more
information early in the design cycle. Including
manufacturing aspects in the analysis, in addition to
structural and aerodynamic aspects, is desirable because
otherwise, lack of information for major decisions might
have negative cumulative effects later in the design phases
and produce the need for costly changes.

Research in multidisciplinary design optimization (MDO)
has already addressed the aspect of incorporating
manufacturing cost into the MDO process. Methodologies
reported in [-3] have proposed the formulation of
optimisation studies that minimise weight. drag and
manufacturing cost for a given wing geometry, subject to
geometrical or layout changes. However, there is a lack of
methods and design exploration tools to enable designers
to interactively explore the interrelationship between
different aerodynamics and manufacturing aspects, as
opposed to optimising for a single design. Such
interactivity will be advantageous, as it could increase
knowledge of the design space and promote collaborative
design. The present work proposes a novel framework for
formulating “on-the-fly" what-if studies, where the
designer can interactively allocate tolerances and
consider variations (uncertainty) in the manufacturing
processes, as well as assess the impact on the
aerodynamic performance (e.g. drag and lift). The
proposed approach is demonstrated via an example of
industrial relevance based on a simplified aircraft wing
box rib design study.

METHODOLOGY

This section describes briefly key enablers supporting the
novel framework for interactive design, analysis and
optimization of complex systems. To facilitate this
interactivity, the proposed methods have been
implemented in a prototype software tool, called AirCADia
(4, 9], developed by the Advanced Engineering Design
Group at Cranfield University. The tool permits the

designer to be actively involved in the decision-making

process. Figure | is a screenshot of the AirCADia tool and

illustrates the proposed enablers, which includes:

« Feasibility analysis. This is a isocontour-based
constraint and feasibility analysis method, developed
by Guenov, et al. [3] and generalized by Riaz [B). The
method rapidly estimates the feasible region of the
design space, using a design of experiments (Dof) to
compute discrete values of the constraint and then
interpolating to find the curves corresponding to the
constraints. For @ design space with higher
dimensions, slides of the design space can be plotted
and exploration of the feasible region can be done by
changing the 'slice’ using the DoE level points. This
allows the decision-maker to gain insight into the
topology of the feasible region(s) within the design
space. This facilitates ‘what-if' studies, where one is
able to visualize the active constraints of a study and
identify the potential design solutions, or explore the
option of relaxing the constraints.

+ Interactive design exploration and visualization.
AirCADia provides an interactive visualization
environment (AirCADia Vision) for rapid exploration of
the hundreds and thousands of potential design
solutions, while giving the freedom to modify on the
fly both the design points, the constraints and obtain
the effects on the performance space (figures of
merit).
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Figure 1. AirCADia tool for interactive design, analysis
and optimization of complex systems
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AirCADia Vision comprises a number of interactive plots
(e.q. scatter plots, parallel coordinates plot, constraint
plots, etc.) which can be synchronised together so that a
change in a design point in one plot will be reflected
simultaneously across all the other plots of the AirCADia
Vision window (see Figure 1). The decision maker is
provided with multiple perspectives of the data under
study, which enables the exploration of desirable design
solutions without the need for lower level programming.
0 Robustness analysis. This enabler comprise
classical techniques to quantify and propagate
sources of uncertainty through a computational
model/workflow. This enabler allows robust multi-
objective optimisation with probabilistic satisfaction
of constraints, uncertainty allocation and trade-off
analysis. More details can be found in [7- 9).

A more extensive description of these and other enablers
(e.q.. computational workflow management, geometry
parametrisation) can be found in [4, 5].

RESLLTS

To demonstrate the approach, a simplified conceptual
design study of an aircraft wing-box rib is considered
(see Figure 2). The scenario is that, for a given range of
tolerance requirements, the following is to be analysed:
(1) the effects on wing drag performance, manufacturing
capabilities (as defined in [I0]) and cost of the rib, and
(2) the variation in manufacturing process capability, in
particular the uncertainty affecting the parameters of
the normal distribution based capability.

In the presentation, it will be demonstrated how the
methodology, introduced in Section 2, enables the
designer to interactively:

« Explore and trade-off figures of merit of the
combined decision space. which comprises the
manufacturing process capability and  the
aerodynamic performance (drag and lift).

«  AMllocate manufacturing tolerances and consider
variations (uncertainty) in the manufacturing
processes, subject to constraints or performance
requirements.

}

R .. .

Figure 2. Scenario of a simplified aircraft
wingbox rib design study.

CONCLUSIONS
The novelty of this work arises from the integration and
implementation of advanced enablers in a single design
framework allowing designers to interactively explore
and refine a multidimensional and multidisciplinary
design space without the need for knowledge of
computer science methods and/or lower level computer
programing. The example demonstrated that this
framework aids designers to incorporate more
information early in the design cycle. Potential benefits
of the approach include:

« Enabling tolerance requirement negotiation
between stakeholders early in the design.

«  Provides more concise visualisation of design
space to trade-off figures of merit.

«  Naovel visualisation techniques to analyse variations
in manufacturing processes. Future work will focus
on: 1) further investigation of uncertainty
visualisation techniques for higher
multidimentional spaces, 2) consideration of other
disciplines (e.g.. structures), systems and more
components of the wing.
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INTRODUCCION

El presente trabajo se centra en el estudio del
comportamiento termoeléctrico del grafeno como
material base para el desarrollo de dispositivos
electronicos que convierten el calor en electricidad.
De acuerdo con la literatura [I-3]), el grafeno tiene
propiedades notables, dentro de éstas, destaca un
coeficiente termoeléctrico simulado o coeficiente
Seebeck de 30 mV/K [4], el més alto conocido hasta
ahora. Propiedad ideal para garantizar una alta tasa
de conversion de energia. en relacion con los
materiales cominmente utilizados para este fin en el
ambito espacial.

METODOLDGIA

Inicialmente, se sintetiza oxido de grafito por el
método modificado de Hummers [0.6]. Sequido de un
proceso de exfoliacion mecénica y reduccian térmica.
Producto del proceso anterior, fue caracterizado
microestructuralmente. Comercialmente, se obtuvo
una oblea con monocapa de grafeno como referencia
para la evaluacidn. La medicion del comportamiento
eléctrico del grafeno se realiza a traves del disefio y
fabricacion de un transistor MOSFET como dispositivo
de prueba. las terminales de drenaje-fuente se
depositaron de Ti y Cu, utilizando herramientas de
tecnologia  MEMS. Finalmente, se evaluard su
comportamiento eléctrico y termoeléctrico.

RESULTADDS

Al realizar la sintesis por la ruta propuesta se obtiene
oxido de grafito (G0), se obtiene ademés axido de
grafito exfoliado (eGO) al tratar el material con
carbonato propileno (PC) y finalmente, se obtiene
oxido de grafeno funcionalizado al realizar la
reduccidn por tratamiento térmico a dicho material,
mediante las técnicas de caracterizacidn realizadas

se concluye que el material obtenido concuerda con lo
reportado en la literatura [7.8]. La construccidn del
transistor con base grafeno da sedal al realizar la
evaluacion eléctrica de acuerdo con el disefio
planteado para su construccidn.

Dando como resultado un dispositivo con canal de
grafeno, con una caracteristica de comportamiento
diferente a la de un transistor MOSFET convencional.
Asemejandose a una estructura de empobrecimiento
con una propiedad ambipolar, resultado de las
evaluaciones preliminares.

CONCLUSIONES

El método de sintesis permite la oxidacian del grafito, con
morfologia  tipica de  multicapas con grado de
compactacion alto. Se logrd producir 90% peso de dxido
de grafito a partir de 2 g grafito precursor. el proceso de
exfoliacion con pc resultd efectivo para lograr una
adecuada separacion de las capas, seguida del
tratamiento térmico planteado en la metodologia permite
obtener dxido de grafeno funcionalizado hasta de un
espesor menor a |00 nm, con superficies entre 30 y 120
nm. los dispositivos elaborados funcionan o dan sedal
eléctrica con la estructura y composicion del transistor
planteado con grafeno.
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INTRODUCCION

las mediciones de dureza desempefian un papel
importante en la determinacion de las caracteristicas
mecanicas de un material y, es frecuente que estos
resultados se tomen como base para la aceptacian o
rechazo de piezas terminadas. Ante la diversidad de
métodos, escalas, penetradores, fuerzas aplicadas y
tiempos de prueba no se tiene una definicion completa en
la magnitud de dureza en las normas mexicanas e
internacionales, por lo que su trazabilidad y diseminacicn
de esta magnitud debe ser adecuadamente realizada. En
este trabajo, se presenta el establecimiento del
laboratorio de dureza para generar la trazabilidad de
medicidn.

PRINCIPIO DE MEDICION

La dureza no es una propiedad fundamental, sino que esta
relacionada con las propiedades elasticas y plasticas de
un material, la cual es el resultado del tratamiento térmico
0 el trabajo efectuado en el material.

Existen varios métodos para determinar la dureza por
resistencia a la penetracion, dentro de los cuales los
métodos convencionales son: Rockwell, Brinell y Vickers,
aun cuando existen otros métodos normalizados.

INFRAESTRUCTURA'Y EQUIPAMIENTO

En el laboratorio de medicion de dureza del Centro
Nacional de Metrologia, se tiene el patran para la medician
del nomero de dureza de dltima generacion, marca:
Iwick/Roell, modelo: ZHU 2.5; el cual tiene un intervalo de
aplicacion de carga de

0.980 B7 N hasta 2.432 kN

Este patran de medician tiene la instrumentacian para ser
manipulado en la medicion de dureza en materiales
metélicos y no metalicos.

Fig. 1 Sistema patrin para la medicion del mimero de

Dureza en el CENAM,

CONCLUSIONES

El laboratorio de medicidn del nimero de dureza cuenta
con la infraestructura, control ambiental y equipo
necesario para ofrecer servicios de calibracion, medicidn
y pruebas para el sector usuario o laboratorios
secundarios, para la industria en general.

Se tiene el personal altamente calificado, asi como el
sistema de aseguramiento de calidad de las mediciones
con lo que garantiza que cumple los requisitos exigidos en
la normatividad internacional para realizar servicios de
calibracion y medician de bloques de dureza en materiales
metalicos.
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Exploring the use of a simulation platform for quadrotor control using Simulink
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1. INTRODUCTIDN.

Among all kinds of Unmanned Aerial Vehicles (UAV's),
the multirotor UAV's like octorotors, hexacopters and
mainly quadrotors have become the most popular not
only for entertainment but for research and teaching
purposes. Ihe quadrotors dynamics is simple
compared to that of the helicopter or a fixed wing
plane, and flying them indoors is not very difficult,
even so, accidents happens. Therefore, a virtual
simulation platform results very useful for validating
new control algorithms due to the repeatability of the
experiments without the inconvenient of the real time
experiments like the limited flying time because of the
batteries or the time used to fix the vehicle when
something goes wrong [1]. In this work we explore the
use of a simulation platform using Simulink and X-
plane on the same computer for the validation of a
nonlinear  position  controlled on  the  space
configuration SO(3), for teaching purposes.

METHODOLOGY

Figure | illustrates the architecture of the simulation
platform implemented. It consists basically in four
parts, the position and attitude controller, the Control
Allocation (CA), the input and output UDP interface and
the X-Plane simulation.
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Figura 2. Simulation platform implemented.

RESLLTS

A nonlinear controller for the translational dynamics
has been designed and implemented combined with a
nonlinear controller on the space configuration of the
quadrotor rotational dynamics SO(3) for the attitude
control [3]. Figure 2 shows the Euler angles of the
quadrotor converging to given references for each

Fuler angle =0 rad, © =0rad. Y =0, -v/4 . 0 rad.
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Figura 2. Euler Angles.

CONCLUSIONS

As X-Plane is a flight simulation platform that behaves
close to the real-world, so. it is a good platform for
implementing and practicing the gains tuning of
nonlinear control strategies before going directly to
the real time experiments.
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INTRODUCCIGN

Desde su surgimiento, las industria aerondutica y
espacial ha impulsado el desarrollo de materiales
avanzados con propiedades  superiores.  Los
materiales compuestos de matriz aluminica resultan
una opcion atractiva debido a la existencia de
aleaciones que por si mismas poseen una buena
relacian resistencia-peso. El sistema ternario Al-Cu-
Mg. caracteristico de la serie Zxxx (AA) empleado
como material estructural, es usado como matriz del
compdsito a desarrollar, y como fase reforzante, WE
particulado 1% en peso. Distintos parametros de la
metalurgia de polvos (MP) seran aplicados, entre
ellos: tiempo de aleado mecanico (AM) y temperatura
de sinterizado, incluyendo el tiempo de tratamiento de
solubilizado. Los especimenes serén caracterizados
por Microscopia Electronica de Barrido (MEB) y
Difraccion de Rayos-X (DRX), asimismo, seran
sometidos a pruebas de microdureza (HV) y densidad
(principio de Arquimedes).

METODOLOGIA

Se realiza el AM de los polvos elementales reforzados
Al-Cu-Mg-WC, por los tiempos 0, 3 y o horas. Se
compactan los polvos resultantes con una fuerza de b
toneladas, 9 min/lado. Se sinterizan los especimenes
durante 3 horas a las temperaturas de 4al, a00 y
2al°C. Por dltimo. se solubilizan los especimenes a

495°C por ay 7 horas.

RESULTADOS

En la figura |, se observa el espécimen sinterizado a
4a00°C, con una microdureza de ~206 HV; ademas del
endurecimiento por deformacian debido al AM, se le
atribuye un valor elevado debido a la precipitacian del

compuesto Al2Cu. Fase presente en los tiempos de
molienda 3 y 9 horas, confirmado por MEB y DRX.
Comportamiento reportado por Carrefio-Gallardo, C.
et al. (1] en una aleacion 2024. El ensayo de densidad
no demuestra discrepancia entre los valores de los
especimenes sinterizados y aquellos sinterizados y
solubilizados.
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Figura I. Microdureza, parametro de molienda 3h.

CONCLUSIONES

Se opta por el espécimen que conserva las
caracteristicas del sistema Al-Cu-Mg, evitando la
formacian de las reacciones interfaciales Al-W y AI-C
generadas de acuerdo con A. Evirgen et al. [2]. a

partir de los 420°C.
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INTRODLCTION

All-,Cr xTi yN has received attention due to the
improvement of the cutting performance, hardness
and wear resistance at high temperature with
respect to other nitrides. The pseudo-ternary AICrTiN
presents a spinodal decomposition similar to AITN,
where Cr is distributed into two metastable zones
(AMCeN and TiCrN) resulting in an age hardening
process. Furthermore, Cr addition in the AIN phase
retards the formation of wurtzite phase, enhancing
the thermal stability compared to the pseudo-binary
TiAIN or CrAIN alloys. The aim of this paper is to study
the quaternary nitride AICrTiN obtaining the Al
solubility limit (Fig. 1), elastic constants trends, phase
stability, and second derivative of the mixing energy
to  observe the probability of  spinodal
decomposition.[1]

METHODOLOGY

In order to represent a valid model of an alloy, we use
the Special Quasirandom Structures (SOS) technique
which mimics the metallic distribution statistics of a
random alloy in a small supercell computationally
feasible for DFT calculations. All SOSs were made
using the Alloy Theoretic Automated Toolkit (ATAT)
software which is based on the SOS method proposed
by Zunger et al.(2] The non-magnetic, ferromagnetic,
and antiferromagnetic states at each concentration
for the cubic and the hexagonal phases were
calculated. To calculate the elastic constants,
calculations via DFT were carried using the stress-
strain method.

RESULTS
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Figure 1.- The 3d surfaces represent the formation enthalpy of
the cubic and hexagonal structures. The projection shows the

difference between both energies (Aluminum solubility limit).

CONCLUSIONS

The Al solubility limit is around 70% at. aluminum in the
quaternary region (Fig. 1). The lattice parameter is
more affected by Ti than the other elements. There is
a big region of the quaternary with the same stability
than most of the ternary nitrides. The magnetic
stability is completely antiferromagnetic for AICFN, but
for TiCrN there is a transition from ferromagnetic to
antiferromagnetic, that change is gradual in the
quaternary region.
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INTRODUCTION

Cold spray (CS) has the feasibility to be used as an
additive manufacturing technology of different
materials [l]. However, CS of high strength
materials, e.g. Inconel 718 (IN7I8), is challenging
due to the limited thermal softening, which is
necessary to reach bonding at internal interfaces
[2]. [3]. Thus, process parameters must be tuned.
This work presents the results of the properties of
thick IN7I8 deposits builded up by CS varying the
process gas temperature.

METHODOLOGY

IN7I8 powder were cold sprayed varying the process
gas temperature (800, 300 and 1000°C). A post heat
treatment was performed. The samples were
characterized  in terms  of

porosity, electrical
microhardness,  residual stress
and tensile strength properties.

conductivity,
measurements

RESLLTS

Table |summarizes the  results of  the
characterization of the as-sprayed (AS) and as
heattreated samples (HT).

Table 1. Porosity, relative electrical conductivity
(Rel EC), hardness, surface residual stress and
ultimate tensile strength (UTS) of the as-sprayed
and as-heat treated samples by cold spraying IN7I8
at a pressure of allbar using different process gas

temperatures (800,300.1000°C).

Coatings
Porosity, Rel HardnessHV Surface UTSMPa
Sample % EC% 0.3 residual
name stress,MPa
AS-B00 18«02 912 43424 144 277=13
AS-300 15«01 942 453 +3l -7 360=+9
AS- 1301 964 4B +32 92 390«
1000 37
HT-800 17+01 923 42320 -68 953 =+10
HT-300 14«01 8958 424+1B -8 935 +8
HT-1000 03«01 992  443+15 -128 1080 +
yil
1200 T IEE
10| wrsm t.igen |4 g
R SRt S b
=
$ o -
3

Fig. 1. Tensile strength and porosity measurements
performed on as-sprayed and as heat-treated
samples cold sprayed at different process gas

temperatures.

CONCLUSIONS

The results show deposits with low porosity,
strength improvement with the increase of process
gas temperature. Heat treatment of the deposits
enhance their mechanical properties. These results
contribute  to gain fundamental knowledge to
successful manufacturing IN7I8 by CS in the near
future.
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INTRODLCTION

Additive manufacturing (AM) is a rapidly evolving
manufacturing technique for producing complex
threedimensional objects directly from a digital
model and using computer-controlled deposition
and consolidation of feedstock powders. Practical
deployment AM in industries demands fundamental
knowledge about the composition-
processingstructure-property relation of the AM
fabricated engineering materials. When an
engineering application requires the materials to
maintain excellent mechanical/chemical
properties at high temperatures, nickel-based
superalloys are most often the materials of choice.
Inconel 625 (INB23) is a solid-solution
strengthened Ni-Cr-based superalloy and has wide
applications in aerospace and energy technologies.
In this research, we investigate the relation
between the resultant microstructure and high-
temperature oxidation properties of additively
manufactured ING25 using both experimental
characterization and  numerical  modeling
techniques. The focus of the research is on
understanding why additively manufactured INGZa
exhibits less resistance to oxidation as compared
to ING25 manufactured by conventional techniques.
The research outcomes are expected to expedite
the development of the advanced AM technology for
superalloy parts manufacturing.

METHODOLOGY

To accomplish the research objectives, we have
been (1) using Laser Engineered Net Shaping (LENS)
technology to fabricate INGZa for a select range of
processing parameters, (2) characterizing the
microstructures of the LENS fabricated INGZa

gvd4@pitt.edu

using microscopy methods, (3) predicting the
microstructures of AM fabricated INGZ5 using
Potts model Monte Carlo simulation method, (4)
assessing the high-temperature oxidation behavior
of the LENSprocessed ING625 samples using
thermogravimetric  measurements, and  (3)
deriving  processingmicrostructure-(corrosion)
property relations of the LENS manufactured INGZ5
alloys using both computational and experimental
data attained in this project.

RESLLTS

Our study found that the microstructure of these
LENS-processed ING625 consisted of primary
dendrites and fine cellular grains. Characterization
revealed a significant microsegregation of Nb and
Mo at the boundaries of the fine grains due to local
rapid solidification processes. Moreover, we
measured the intrinsic oxidation resistance of the
LENS-processed INGZa samples exposed to dry air
at 800°C for up to 20 h. The kinetics results
indicated that the LENSprocessed INGZ5 exhibited
less resistance to oxidation as compared to
wrought ING625. In an on-going effort, we carried
out systematic measurements to quantify how the
geometric parameters of the melt pool,
microstructure features, and extent of Nb and Mo
microsegregation vary as a function of laser power

for the LENS processed ING25.
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CONCLUSIONS

Nb and Mo microsegregation present into the grain
and subgrain boundaries detrimentally affect the
oxidation resistance of the LENS-processed INGZ3,
which result in less oxidation resistance than
wrought material.

This study is supported by a research grant from

National ~ Science  Foundation  (Grant  No.
CMMIIBB2613), jointly supervised by Prof. Guofeng
Wang (PI) and Prof. Brian Gleeson (co-Pl), and
managed by Dr. Alexis C Lewis who is the Program
Director of Materials Engineering and Processing
Program.
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INTRODUCTION

Mechanical fasteners play a key role in the aerospace
industry; they allowed to assemble different parts into
more complex structures and transfer loads among
them. The disadvantage when using mechanically
fastened joints, such as bolted or riveted joints, is that
holes and fasteners represent discontinuities or
singularities in the material and concentrates
stresses such as bearing and bypass stresses;
therefore, further stress analysis is required to
design a reliable structure assembly [1].

Ditferent production methods as well as cuttingedge
simulation techniques to design and mechanically
analyse Composites Bolted Joints  (CBJs) are
described highlighting advantages and disadvantages

[3].
METHODOLOGY

In a multi-fastener CBJ, #he Failure Analysis normally
consists of four main phases [3): 1) loading condition
2) load distribution 3) stress distribution & 4)
determination of joint strength; which is indeed the
post-processing of the stress distribution and
evaluates the strength of the critical hole(s) using
different approaches such as an appropriate Failure
Criterion through a detailed-non-linear FE model in
combination with a Progressive or Continuum Damage
formulations, which have demonstrated highly reliable
results but computationally expensive and complex
analyses; or by the implementation of the Failure
Hypothesis for stress concentrations of Whitney and
Nuismer using the CZharacteristic Distance/Gurve
methods (1] to find out the failure points.

RESLLTS
Different factors influencing the joint strength are well
described as well as principal analytical assumptions

like “point stress theory” of Whitney and Nuismer [1].
Methods like BJSFM of McDonnell [2] allows for a
reliable analysis of the most common configurations
of layups and new methods like Characteristic Curves
of Zhang and Chang and design charts of Camanho
contributes to enhance the design process [3). More
complex analysis using FEM are also presented. where
damage theories and continuum and progressive
models are necessary to obtain less conservative and
more reliable results but at high computational prices
making them very good approaches for exceptional
task requirements but less wuseful for production

phase [3].

CONCLUSIONS

A complete methodology to design and analyse CRJs
is essential in production processes; this review
summarizes robust and reliable methods in a
detailed way after a meticulous state-of-the-art
research, including practical methods used by the
principal manufacturers worldwide.
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Banco de pruebas no invasivas para caracterizacion de arrastre aerodindmico:
aplicacidn en turborreactor SR-30
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INTRODUCCIGN

Minimizar el arrastre resulta en un menor consumo de
combustible y menores costos de operacian, en la
industria aeroespacial y del transporte. Esta alternativa
se ha utilizado en conjunto con otros métodos para
minimizar los costos de operacidn (1] y para incrementar
el alcance méximo en vehiculos aéreos [Z].
Adicionalmente, se han estudiado los mecanismos de
reduccian de arrastre en vehiculos terrestres tales como
los generadores de vartice en vehiculos civiles [3] y de
dispositivos disefiados para vehiculos pesados [4]; los
cuales permiten hasta un 0% de reduccion en el
combustible utilizado [5]. Un banco de pruebas preciso se
vuelve fundamental debido a la necesidad de estudiar |a
fuerza de arrastre en diferentes condiciones de
operacion. En este articulo se propone el diseiio e
instrumentacidn de un banco de pruebas de bajo costo y
se analiza el desempefio al implementarse en un caso de
aplicacian.

METODOLOGIA

Se colocaron medidores de presion estatica en dos
secciones de un tanel de viento de area conocida. El
algoritmo de estimacidn de velocidad se programd acorde
a la ecuacion de conservacitn de energia, los mecanismos
de presian dindmica y la ley de conservacidn de materia.
Previo a la prueba se colocd un sensor externo para medir
velocidad y calibrar la estimacian de velocidad. Mediante
este procedimiento se permite estimar la velocidad a
partir de mediciones que no perturban el flujo de aire.
Posteriormente se caracterizd la zona de transicion
laminar-turbulenta para el tinel de viento. La zona de
transicidn se identific mediante técnicas de visualizacian
de flujo con un ndmero de Reynolds de 2.23xI0°. La base
para  mediciones  desarrollada  permite  una
caracterizacion precisa de la fuerza de arrastre en un
modelo en un tanel de viento.

RESULTADDOS

En el caso de aplicacion se obtuvieron como resultados un
coeficiente de arrastre de 1.39 y la curva de arrastre
contra flujo de viento, al hacer pruebas estaticas con

valucidades de0aZam/s.

Figura 1. Prueba para caracterizacion de arrastre:
mediciones crudas (punteada), filtrado de primer orden

(solida).

CONCLUSIONES

El desarrollo de bancos de pruebas para la medician de
arrastre es necesario para investigadores e industria del
transporte. Se planted un banco de pruebas de bajo costo
que permite la caracterizacion estatica de modelos con
buenos resultados. Se utilizd el banco de pruebas para
caracterizar el arrastre del motor SR-30. EI valor
obtenido es coherente con los datos disponibles,
considerando la forma del mator.
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INTRODUCTION

Mechanical tests campaigns are always necessary
when composites product development is on early
design phases. Aerospace companies usually spend
millions of dollars and several months and even years
to complete their material data before they can move
forward to detailed designs, test and production.
Various layups, coupon tests and environment
conditions must be covered for each characterized
material system. Each test configuration must be
repeated many times to obtain a statistical evaluation
of the mechanical property. Simulation CAE tools
such as DIGIMAT-VA (Virtual Allowables) delivers an
efficient solution to obtain virtual material data. Tests
such as unnotched, open hole, filled hole, tension,
compression, shear and bearing stress can be
computed using this tool to characterize mechanical
behavior of composite coupans.

METHODOLOGY

Test matrix preparation [1]: Definition of materials,
layups, tests, environment condition; Definition of
sampling (number of batches, panels and specimens
accounting for process variability).

Simulation preparation [1]: Import of Digimat model
including progressive failure; Setup of user defined
material model if needed; Calibration of material
model from data sheet (progressive failure or first
ply failure); Definition of micro-level variability;
Gaussian distributions; Definition of FEA settings:
mesh size. element type. meshing strategy, number
of timesteps.

Simulation run [1]: Embedded solver for local run;
Remote job submission for large simulation test
matrix; Job management and Job prioritization;
Monitoring.

Post-processing [1): Automatic extraction of stress-
strain curve, stiffness and strength; Computation of
A, B-basis and mean values for strength following
CMHI7 & ASTM procedures;

Strength and stiffness distribution plots; Visualization
of stress, strain and damage fields on coupon model,

[1]

(2]

failure mode; Creation of a customized repaort; Export
of raw results to Excel.

RESLLTS

Digimat-VA has been applied on AS4/8352 UD
material at Room Temperature Dry condition.
Unnotched (UNT) and open hole tension (OHT) tests
for quasi-isotropic (layupl), soft (layup2) and hard
(layup3) layups were considered. Using ply
properties provided in NCAMP NCP-RP-2010-D08-
RevD, the following predictions where obtained [2].

Table 1. Laminate strength, Comparison

Test | Digimat-VA Experimental | Error
prediction (ksi) | strength (ksi)
UNTI | 8205 88.5 3.9%
[NT2 | GD.48 G3.62 -0.0%
UNT3 | 15795 [a2.3 3.7%
OHTI | 46.95 418 -14%
OHT2 | 33.44 39.7 -14.6%
OHTS | 72.20 G8.00 2.3%
CONCLUSIONS

Virtual allowables can be predicted thanks to
advanced multiscale simulation. By combining
meanfield homogenization, progressive failure, non-
linear FEA analysis and stochastic methods,
allowables become accessible at a fraction of the
usual cost and time. The usage of virtual mechanical
testing does not replace the traditional mechanical
testing in lab; however, it reduces the necessary
number of tests saving time and money and
companies become more competitive.

REFERENCES
e-Xtream Engineering, MSC Software Company,
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INTRODLCTION

It is well known that a thermal grown oxide layer
plays an important role in a high-quality TBC. It
provides good adherence between the bond coat
and top coat as well as limits the degradation of
an alloy under extremal operation conditions.
Reactive element additon may promote a
selective oxidation |eading to the formation of a
stable oxide of low diffusivity such as a-Al0s,
reduces the growth rate of transient oxides due
to the dispersion of RE oxide particles acting as
heterogeneous nucleation for the first stages of
oxidation and inhibits the scale failure [1]. Yttrium
has been one of the most attractive RE for the
mentioned purposes. The scope of the present
work is to assess the oxidation behavior by
thermal cycles and thermogravimetric analysis of
B2 Ni-Al-Cr intermetallics with small amounts of
yttrium. Comparison on the oxidation behavior
between BZNiAIY and BZ-NiAICrY alloys is
presented.

METHODOLOGY

Small amounts of yttrium were added to NiAICr
intermetallics by high energy ball milling and
subsequently densified using spark plasma
sintering. The obtained bulk alloys were oxidized
by furnace cycle tests and thermogravimetric
experiments. Both cycles and TGA experiments
were carried out at [100°C.

RESLLTS

Cycled and TGA analyzed samples show a
noticeable effect of yttrium when they are

compared with pure NiAl and NiAICr alloys on the
mass gain through time. Considering that for a
limited number of alloys can be described by the
simplest parabolic law, estimation of the
parabolic rate constant evolution was carried out
using the local parabolic fitting proposed by
Monceau and Pieraggi [2] based on the use of a
general parabolic model in order to have a more
accurate value. Microstructure of the surface as
well as cross sections was also investigated;
oxide distribution and phases were identified.

0 2 4 6Tim%(h)1

Figure 1. Mass gain of NiAICrY alloys on TGA
experiments

CONCLUSIONS

Effect of yttrium was observed on the oxidation

kinetics of the prepared alloys. Most of the oxide

layer is alumina formed.
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INTRODUCCION

la experimentacion en microgravedad presenta
desatios; dada su complejidad, su acceso es limitado
y costoso, “(...) lo que resulta en un largo tiempo de
espera entre los experimentos; [ademés] si un
experimento espacial no tiene @xito, repetirlo es
extremadamente dificil” [1]. Por estas razones, un
escenario accesible de experimentacian en ambientes
de microgravedad es imprescindible para maximizar
el rendimiento cientifico.

Este articulo pretende exponer |a etapa de redisefio
sobre la ya existente Capsula de Generacidn de
Microgravedad (2], enfocada a la experimentacitn en
estado de ingravidez mediante la caida libre del
dispositivo. El redisefio se concentra en el mecanismo
de apertura de frenos aerodindmicos, crucial para la
desaceleracian gradual durante la caida libre.

METODOLOGIA

La metodologia sequida consistid en la segmentacian
de &reas: redisefio y ensayos. Comenzando por un
anélisis del disefio actual [2], se estudiaron las partes
mecénicas y estructurales; esto con el objetivo de
identificar oportunidades de mejora y realizar las
modificaciones  pertinentes. Posteriormente, se
jerarquizaron las areas de oportunidad asignando
prioridades a las correcciones.

Por consecuencia, se vuelve necesaria la realizacidn
de pruebas que aseguren el funcionamiento dptimo
del mecanismo de apertura. Para ello se llevd a cabo
un ensayo estatico sobre una bancada, con el fin de
cronometrar tiempos de apertura del aerofreno e
inspeccionar la interaccion de las nuevas partes
disefiadas.

RESULTADDS
El redisefio sobre |a capsula reporta los siguientes
resultados:

i) Disminucian en peso de la estructura
principal ~ (implementacion ~ de
materiales compuestos).

iiy Complimiento del tiempo de apertura
del freno aerodinamico.

i) Disminucian de friccion en partes
maviles en el mecanismo de apertura
(mejoramiento de sujeciones y ajuste
entre partes maviles).

Figura 1. Capsula en posician de desaceleracitn
maxima.

CONCLUSIONES

la creciente exploracion espacial y los viajes
interplanetarios son una realidad cercana; los
desafios demandan una amplia investigacion. La
Capsula de Generacin de Microgravedad busca
proporcionar escenarios viables para la realizacidn
de experimentos cientificos dentro de la atmasfera
terrestre, de manera rentable y accesible.
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INTRODUCCION

El comportamiento del chorro diésel caracteriza el
proceso de mezcla, el cual estd relacionado con el
process  de combustion y las  emisiones
contaminantes. Los principales parametros de los
cuales depende el comportamiento del chorro diésel
son: la presion de inyeccion, la contrapresidn, el
tiempo de energizacian del inyector y las propiedades
fisicas del combustible. Una de las vias para lograr un
mejor proceso de mezcla es el uso de la estrategia de
inyeccion piloto (], esta técnica se ve afectada
principalmente por el Dwell time (tiempo entre el final
de la inyeccian piloto y el inicio de la inyeccidn
principal). Por consiguiente, el presente trabajo se
centrard en estudiar la influencia del Dwell time en el
comportamiento del chorro diésel.

METODOLOGIA

En la presente investigacian se utilizd un inyector
digsel solenoide y un combustible digsel de referencia,
que se inyecta en una cémara de visualizacian a
volumen constante. Para la visualizacion del chorro
digsel se utiliza la técnica dptica iluminacian directa
por dispersidn Mie [3). Se desarrolla un circuito de
accionamiento para que el inyector diésel solenoide
operard bajo una estrategia de inyeccion piloto.
Asimisma, los experimentos fueron realizados bajo las
siguientes condiciones de operacidn: presion de
inyeccian (Prai) de 100 MPa, contrapresian (Ppack) de 3
MPa, inyeccian piloto de 400 ps, Dwell time de 1500 y
3000 ps. y una inyeccian principal de 1500 ps.
Finalmente, para el anélisis del comportamiento del
chorro diésel se procesaron las imagenes de éste
mediante un codign desarrollado en el software

Matlab.

RESULTADDOS

En la Fig.| se muestra la evolucian temporal de la
penetracian del chorro digsel utilizando |a estrategia
de inyeccidn piloto. A partir de esta figura se puede
observar tres aspectos: (I) para ambos casos de
Dwell time la penetracion correspondiente a la
inyeccian piloto es similar, (2) para el caso de Dwell
time de 1300 ps el chorro diésel correspondiente a la
inyeccidn principal se desarrolla mas rapido en
comparacian al de la inyeccion piloto, y (3) mientras
que para el Dwell time de 3000 ps el chorro diésel
correspondiente de la inyeccion principal tiene un
desarrollo similar al de la inyeccian piloto.

~ -4 - Pilot injection Dwel time 1500 ps
~——@—— Main injecton Dwell §me 1500 ps
- =g = Pilol injection Dwell time 3000 s
—%— Main injecion Dwedl §me 3000 ps

3
£ 50 11
g4 3 ,,
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101/ [
0 —
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Figura 1. Evolucion tempral de la penetracian del
chorro digsel.

CONCLUSIONES

El Dwell time de 1500 ps presenta un efecto
negativo sobre el proceso de mezcla asociada a
la inyeccion principal, concretamente  se
presenta una mayor longitud de penetracian del
chorro diésel. Es posible mejorar el proceso de
mezcla utilizando la estrategia de inyeccidn
piloto, mediante la definician de un Dwell time
cuyo valor se encuentra entre [a00 y 3000 ps.


mailto:oscar.delagarzadl@uanl.edu.mx

2nd RTNA International Conference on Aeronautics

REFERENCIAS

(1] A. Garcia Martinez, estudio de los efectos de la
post inyeccidn sobre el proceso de combustin y
la formacidn de hollin en motores diesel 75-277

(2009).



2nd RTNA International Conference on Aeronautics

Numerical study of rotary friction welding on advanced materials
JG. Villarreal”, LA. Reyes ', F. Garcia, P. Zambrano.
' Universidad Autanoma de Nueva Ledn, Facultad de Ingenieria Mecanica y Eléctrica, Centra de
Investigacian e Innovacidn en Ingenieria Aeronautica, Méxica.
jesqusDa@gmail.com

INTRODUCTION

Friction welding has come to be as an alternative to
conventional friction welding processes due to its low
cost and safety of the process. This relatively new
process is used in the aeronautical and automotive
industry. In all its variants variances the method
follows the same pattern, the pressure of one object
with another and the rapid rotation of one to create
the heating in an area and hence create the weld.
This technology began to use it due to the need to find
a way to create the union of the components that less
energy without altering the reliability of current
processes. Another advantage of these different
processes is that you do not need the use of
consumables and, in addition, it is possible to create
the welding of dissimilar materials. In this work we will
be using Rotary Friction Welding.

|t is the most used because of the simplicity that it
has, is used for the union of bars and does not need
tooling since it is the same component that is pressed
and placed against the other.

Direct friction welding comes from a direct current
mator. This is divided into 3 stages (7], the preheating
stage where the pressure is minimal but the speed
increases more and more. When you reach the second
stage of burning the force increases and sets in one
position while the speed becomes constant. The third
stage, the reduction of the speed of the speed to the
minimum and the force increases considerably as
shown in figure I. This type of rotary friction welding
is used because the constant rotation in the second
stage as it facilitates the union and its less pressure
needed.

The material used in the Inconel 718. This alloy is a
nickel alloy reinforced with v "(NiSNb) which
combines excellent corrosion resistance and high
resistance to high temperatures. This alloy is used in

gas turbines, aircraft engines, extrusion dies and
chemical process containers.

The chemical application used for this simulation is
shown in Table 1.

Table 1. Chemical Composition of Inconel 718

Porcentaje en Peso, %

Elemento| Fe Ni Cr [ Co | Nb [ Mo | Al | Ti C
IN7IB | IB76| 53.79| 1796 0.34| 5.41( 288 0.51| 1.01| 0.0Z6
METHODOLOGY

The Inconel 718 was selected as the material and
experimental data was obtained from a previous
work. The same geometry was obtained and
simplified by performing it in 2D and the same
parameters were obtained.

3isiiH]

Figure 1. 2D Geometry of the tube used for the
analysis of Rotary Friction Welding.
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Table 2. Parameters used for the Rotary Friction
Welding Process.

Parameters
Velocity Angular Time Coefficient of
velocity friction
2 mm/s a0 RPM Zsec .2a Shear

These parameters were introduced in the finite
element software to be able to perform the
simulation. This work is divided into two parts, the
analysis of the rotary friction welding process and the
analysis of the change in grain size in the
microstructure according to the process previously
generated. Using the same software allows to
configure it for the study of the microstructure using
different models. In this case, the automaton cell
model will be used.

New parameters were  selected  for the
microstructure analysis based on literature .

Table 3. Parameters used for the analysis of
microstructure for model of celula automata

Al a Al ' 2]
(mm-|r |m (kd/mal) | (mm/s) (s
) )
ad7 |13 | 0435 | 285,000 | 01 6030 | !

A resolution of 100xI00 was used for the automaton
cell model.

RESLLTS

By running the study, we were shown results of
material behavior and temperature along the tube.
These results were compared with the experimental
results of F.C. Liv and T. W. Wilson [1] to demanstrate
validity of the analytical model.

Firstly, four points were taken at I, 2, 3 and 4 mm from
the affected area and the temperature was taken at
each point. In graph | it can be observed how these
points of the numerical study are very close to their
equivalent of the experimental process. From here you
can see that the study of the process is considered
aceptable.

Figure 2. Final representation of the process
showing the selected points for the measurement
of temperature

Change of peak temperature across the weld
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-~
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o Expenmental rewulls chigined wilh mamocouples on the end

gl the tub
. N'urrwx;;:cﬁ study resulls oblaned from the
software Deform

Figure 3. Graph that shows the comparison between
the numerical results and the experimental results
of the temperature across the selected points.

For the microstructure analysis, two points were
selected, at 200 microns from the affected area and
at 300 microns. These points will be called points Il
and |V as they were called in the experimental study.

o * 3 & o - .
7 87 o Spum
. SN " <L P — A

Figure 4. On the left it can be seen the
experimental results of the microstructure at 300
microns, on the right the numerical analysis

results are shown on the same place.
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Comparing it with the results of the simulation, one A M
can see the differences between one and the other, . Verage aXMUM | Standard
. o Point Grain Size Grain -
although the software does show different grain sizes, (um) (um) Deviation
but it cannot demonstrate the great difference Ll i
between large and small grains. P3 17 (9 0184
P4 1.2 19 0174

Seeing these differences, it will be necessary
to make changes in the model, change parameters
to refine the simulation.

: R L R
RN _
Figure 3. On the left it can be seen the experimental
results of the microstructure at 200 microns, on the
right the numerical analysis results are shown on
the same place.

CONCLUSIONS

This numerical study achieved an approach to
what the experimental model marks. We can say
that the hypothesis was partly correct since the
representation of temperature and deformation
was recreated successfully, but it is necessary to
make improvements to recreate the evolution of
the microstructure. It is important to understand
that this study puts us close to representing
numerically in just a few hours what the
experiment takes days to create and analyze
samples. The use of this model, as in any other,
helps to predict the behavior and it will be enough
to introduce parameters so that the desired
results are obtained without the need to carry out
an experimentation as such.

The same happens with point number four, although
you can see less difference between the grain sizes,
you still cannot see that difference represented
graphically.

Upon passing to the analysis of the data, it was
possible to confirm what was seen in the graphic
model. Table 4 represents the values obtained from
the experimental model and table 5 from the
numerical model. Comparing point |l, you can see a
difference of 2.8 microns in the average grain
between both models. This difference could easily be
seen in Figure 3. Something similar happened in point
IV where a difference is seen, although less than only
8 micrans, it is still considerable.
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Sistema de Informacidn Auxiliar en Mantenimiento de Aeronaves.
M. Camacho-Cruces', B. V. Nava-Flores', J. Lara de la Cerda, B. J. Garnica-Castro'
Tecnoldgico de Estudios Superiores de Ecatepec
"Departamente de Aeronética Teacher.
marisolccruces@yahoo.com.mx, nirvananava@gmail.com

INTRODUCCIGN

Existe una mala interaccidn en el manual del ATA 100
limitada solamente dirigida hacia archivos PDF,
desafortunadamente  esto  quita  tiempo
concentracin  por  parte  del  personal  de
mantenimiento. También existe una problematica al
momento de actualizar el ATA 100, es decir, si existe
un error o actualizacion por parte de la empresa de
manufactura aeroespacial/aerondutica.

Nuestro objetivo es vincular a la empresa de
manufactura con las aerolineas en temética de
mantenimiento utilizando un sistema de informacian
basado en Realidad Aumentada al igual que
aplicaciones maviles interactivas con opcion de uso
de voz (comandos) para diferentes dispositivos
madviles que permitan la interaccion paralela al
maniobrar y consultar el ATA 100 de manera
simultanea [1].

METODOLOGIA
Con el Sistema se pretende que la compaiiia de
manufactura ingrese a la plataforma los elementos
del ATA 100 para que de manera remota el personal de
mantenimiento de la empresa usuaria opere segtn las
instrucciones.
El sistema estd basado en lentes de Realidad
Aumentada en los cuales el usuario mediante
deteccitn de piezas y comando de voz interactia para
resolver la problematica del momento. También es
interactivo por medio de
Tablet y smartphone dependiendo de las necesidades,
|os sistemas operativas seran:
Andraid

- 108

«  Windows mobile

Por |o tanto el Sistema es multiplataforma.

los lenguajes de programacion que se ocupan
principalmente son JAVA, HTMLG, CSS Y JAVASCRIPT,
aligual que los SDK de lo diversos sistemas operativos
maviles.

Segin cifras de la OACI la demanda de vuelos ha
incrementado [2].

Por lo anterior disefiamos un prototipo para probar la
optimizacion de tiempos contra mantenimiento en
operacidn.

RESULTADDS

Con respecto al uso del nuestro prototipo se puede
reducir hasta en un 90% en tiempo de mantenimiento.
Se vuelve mas dindmico el mantenimiento en proceso
debido a las interfaces de usuario [3].

CONCLUSIONES

Existe una mejor comunicacion entre dreas que van
desde |a operativa hasta empresa de manufactura.
La mineria de datos mezclada con la inteligencia
artificial y Realidad Aumentada nos ayuda a trabajar
de manera paralela en acciones de mantenimiento
contra lectura del ATA (00

REFERENCES

[1] Author(s) name(s) initials. lastname.,
Jornal's name, volume, pages, (year).

[2] Author(s) name(s) initials. lastname, dtitle of
proceeding book or conference memories, pages,
conference location (year).
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Efecto de la Incorporacidn de Nanocristales de Celulosa Sobre las Propiedades
Morfoldgicas de Compuestos Celulares a Base de EVA/LDPE
P. Ordofiez Castra", F. Soriano-Corral, J. F. Hernandez G2, B. Saria AZ, Yair Soto
'Centra de Investigacian en Quimica Aplicada (CIOA),

“CONACYT-CIGA,

florentino.soriano@ciga.edu.mx

INTRODUCCIGN

El estudio de compuestos poliméricos celulares ha
sido de gran interés debido a las propiedades
obtenidas a través del control morfoldgico en ellos,
tales como, densidad relativa, conductividad térmica
y eléctrica, resistencia a la compresidn, absorcion de
energia de impacto, entre otras. Las cuales permiten
la creacidn de materiales ligeros, flexibles o rigidos,
asi como estructuras del tipo sandwich, componentes
para la flotacian y sistemas de amortiguamiento [1].
Con el objetivo controlar la morfologia y con ello las
propiedades, el estudio mezclas poliméricas y |a
adicion de agentes nucleantes es una practica comun.
En la presente investigacian se estudid el efecto de la
adicion de nanocristales de celulosa (NCC) sobre la
morfologia de espumas a base de Etilen Vinil Acetato

(EVA) y polietileno de baja densidad (LDPE).

METODOLOGIA

Materiales: LOPE 20020 de PEMEX con un indice de
fluidez (MFI) de 0.2 g/I0 min. EVA, Elvax-460 de
Dupont, con un MFl de 0.25 g/l0min, un agente
entrecruzante  (Trigonox  1408) de  AkzoNovel
azodicarbonamida (ADC) de Ouimicos y Polimeros
SA. los NCC fueron de Nanografi Nanotech Co Ltd Se
realiza la modificacian de los NCC por plasma frio a
all W durante B0 y 30 minutos. Los compuestos se
prepararon con | y 3% de NCC. mientras que las
condiciones de espumado fueron de 180°C por &
minutos utilizando un redmetro oscilatorio RPA. La
morfologia celular se observé por microscopia
electranica de barrido (SEM), se calculd diametro

promedio de celda (DPc) y densidad celular (AZ).

RESULTADOS

En la Figura | se muestran las imagenes adquiridas
por SEM de los materiales celulares preparados, se
observa que la presencia y el aumento en la cantidad
de NCC disminuya el DPc y aumentd la AZ. Estos datos

se corroboran en la Tabla |, con los resultados
obtenidos de los calculos realizados.

EVA/LDPE/NCC con: b) 1% de NCC y c) 3% de NCC

(plasma 30 min, barra de escala 1000pm)

Tabla |. DPc y A/'de las mezclas LDPE/EVA/NCL.
Muestra  t(min) DPc(um) AL (celdas/cm?®)

Blanco I 433.83 iy
[% NCC G0 380.04 15Ny
30 315.39 2907

3% NCC B0 31198 22017 30 277 44 42017

CONCLUSIONES

A partir de la incorporacicn de NCC se logrd obtener
DPc menores, |o que redundo en un incremento de
aproximadamente el 300% en A/ mostrado por a
formulacian con 3% de NCC modificado durante 90
min. Esto prevé una mejora en propiedades, lo que se
comprobara en otros estudios.
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In-service temperature of a I stage turbine bucket obtained

by simulation approach
RG. Bayro', S. Piedra', J. M. Alvarado-Orozco?, J. A. Villada",
'Centro de Ingenieria y Desarrollo Industrial, Centro Nacional de Tecnologias Aeranauticas (CENTA).
’Centro de Ingenieria y Desarrollo Industrial,
Direccian de ingenieria de superficies y manufactura Aditiva.
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INTRODLCTION

The stationary and rotary components of a turbine
operate in very aggressive environments characterized
by high temperatures, large temperature gradients,
oxidizing and corroding atmospheres. Particularly, the 1%t
stage blades are exposed to the most severe combination
of temperature and stress [l], being therefore, critical
components to define the restoring cycles of a turbine [2].
In the present work the in-services temperature
distribution on a I stage blade, from an industrial gas
turbine 7FA. was calculated by a computational simulation.
The computational fluid dynamics (CFD) and the finite
element method (FEM) are used. The temperatures
obtained are in good agreement with those obtained by
microstructural analysis.

METHODOGY

An assembly, including the whole set of blades (92 pieces)
and the surrounding parts (first and second stages of
vanes and the shell), was built to carry out the simulation.
The heat transfer from the combustion gases to the
surface and the bulk of the material was computed using
the results from the CFD and thermal FEM analysis,
respectively. The effect of the thermal barrier coating was
also included.

RESLLTS

The temperature distribution on the overall part was
obtained. the temperatures from five different locations
were in good agreement with those obtained by a
microstructural analysis (figure 1).

Figure 1. Comparison between simulation temperature
(Left) and temperature of metallographic analysis

(Right).
CONCLUSIONS

A computational simulation using CFD and FEM was carried
out to estimate the in-service temperature distribution on
a I stage blade of a 7FA turbine. Results are in good
agreement whit those obtained by a microstructural
analysis.

REFERENCES
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Simulacitn numérica y manufactura de una estructura primaria para nanosatélites
CubeSat en material compuesto.
M. Torres”, S. Piedra!, S. Ledesma?,
R. Perez, V. Gomez?, M. Vergara’, A. Burgos?.
'CONACYT-CIDES!I, Centro Nacional de Tecnologias Aeronauticas (CENTA),
2 Centro Nacional de Tecnologias Aeronauticas (CENTA).
mauricio.torres@cidesi.edu.mx

INTRODUCCIGN.

El presente trabajo est4 enfocado en la simulacian
numérica, manufactura y caracterizacion de la
estructura en material compuesto para un prototipo
CubeSat. En el disefio de cualquier sistema para una
misian espacial, el balance entre masa, rigidez y
resistencia a las condiciones espaciales es requerido.
Las aleaciones base aluminio, como Al-606! o AI-7074,
son las primeras opciones para las estructuras de
nanosatélites [1). Sin embargo, como la carga dtil no
debe ser restringida por el peso de |a estructura, los
materiales compuestos representan una opcian
ingenieril en aplicaciones espaciales [2, 3). En el
presente estudio, una propuesta de simulacian
numérica, manufactura y caracterizacion de paneles
estructurales  para  CubeSat, en  materiales
compuestos reforzados con fibras de carbono es
discutida.

METODOLOGIA

la metodologia del proyecto es como sigue: )
Definicion de la misian del CubeSat; 2) Seleccion y
caracterizacion térmica y mecanica de materiales
compuestos candidatos; 3) Evaluacion de las
prestaciones térmicas y mecénicas de la estructura
del satélite con los materiales propuestos, en
diferentes escenarios durante el lanzamiento y puesta
en drbita del nanosatélite; 4) Manufactura de la
estructura del prototipo de nanosatélite CubeSat en
material compuesto.

RESULTADOS
los resultados mas sobresalientes de esta
investigacidn son:

[) Emplear tejido bidireccional de fibra de
carbono con resina epaxica para la estructura. Se
propone la adicion de nanoparticulas de Zn0 para
incrementar las propiedades térmica y de radiacicn
UV'y gamma del material compuesto.

2) Utilizar l[aminados cuasi-isotrapicos [0/30/+-
4a] para los panes de la estructura del CubeSat.

3) Emplear el método de moldeo por
transferencia de resina (RTM).

4) El modelo de elementos finitos arroja que el
comportamiento térmico similar al de una estructura
en Al-7074, lo cual no afecta a la electranica en drbita.

0) El anélisis modal muestra que el primer modo
de vibracitn de la estructura es mayor a 90 Hz, lo que
implica que la estructura compuesta  estd
desacoplada de las frecuencias de excitacidn
producidas en la estructura del lanzador y el P-POD
durante el lanzamienta.

CONCLUSIONES

Los resultados térmicos y estructurales de las
simulaciones numéricas, muestran la viabilidad de
utilizar materiales compuestos carbono-epoxy para
paneles de nanosatélites, en conformidad con los
requerimientos ingenieriles del estandar CubeSat [1].

REFERENCIAS
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Comportamiento de la Corrosidn de la Superaleacidn

ULTIMET® ALLOY (LINS R31322)
JM Jagquez Mufioz', F. Estupinn', J.A. Cabral M, C. Gaona T, MA Lira?, F. Almeraya Calderan’

"Universidad Autanoma de Nueva Ledn- Facultad de Ingenieria Mecanica y Eléctrica Centro de
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INTRODUCCIGN.

La corrosion puede ser definida como la degradacicn
de un material debid a la reaccion con su medio
ambiente [1]. Se ha estimado segdn la NACE que el
costo directo de la corrosion en Estados Unidos
asciende a 276 billones de dalares [2]. En bisqueda
aumentar la potencia y seguridad en los
turboreactores surgio la necesidad de encontrar
materiales para aumentar |a fuerza y resistencia del
material a altas temperaturas, por consiguiente, la
industria aerondutica confia en el uso de
superaleaciones [3]. El objetivo del estudio es
determinar el comportamiento de la corrosian, por
técnicas electroguimicas a temperatura ambiente y
BO°C, de la superaleacion ULTIMET® en presencia se
soluciones acuosas (NaCl y HoS0s).

METODOLOGIA

Se utilizd la técnica de metalografia para obtener la
microestructura y la técnica de  polarizacion
potenciodindmica ciclica (polarizacian de 1000 mV y
velocidad de polarizacion B0 mV/min) para
determinar el comportamiento de la corrosidn con las
diferentes  soluciones y  temperaturas  ya
mencionadas.

RESULTADOS

Los resultados de las curvas de polarizacion en las
distintas soluciones y temperaturas se muestran el
tablal.

Tabla 1. Velocidad de corrosidn de |a saper

aleacion ULTIMETE.

leg (i) mA/cm2 (mA)

Grafica 1. CPC en las distintas soluciones.

CONCLUSIONES

La velocidad de corrosidn es mayor cuando se somete
|a superaleacian a HyS04 a temperatura ambiente en
comparacion de las demas. En Hz0 y NaCl presenta
corrosion generalizada y en HpSO4 se generaron
picaduras.
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Prototipo experimental de un banco para transporte, instalacidn y remocidn
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INTRODUCCIGN

Actualmente el proceso de transporte e instalacian de los
conjuntos de frenos (BrakeAssy) del avian C-130 Hercules,
en la Fuerza Aérea Colombiana (FAC) se limita a la
utilizacian de vehiculos improvisados a través de la
manipulacion directa del componente aerondutico por
parte de los operarios designados para tal fin. En
CONSECUencia, Se proyecta un sistema de transporte,
instalacidn y remocidn que evite posibles lesiones tanto
en el personal de abastecimientos como en aquellos
operarios involucrados en el programa de mantenimiento
aeronautico.

Finalmente, esta investigacian busca adicionalmente la
integridad del personal, la proteccian y funcionabilidad del
componente aerondutico (BrakeAssy) almacenado en el
Comando Aéreo de Transporte Militar (CATAM), logrando
optimizar el trabajo y tener mejores y buenas précticas
de trabajo en el rol de abastecimiento y mantenimiento
aeronautico.

METODOLOGIA

Es una investigacion de desarrollo experimental con
enfoque cuantitativo en la cual se han utilizado una
combinacidn de los métodos inductivo y deductivo. En el
proceso Inductivo, a partir del estudio de un caso
particular como el funcionamiento de un gato de tornillo
para elevar automdviles o aviones. En el proceso
Deductivo se obtienen conclusiones particulares a partir
de la Ley de las Palancas, que permite bajo |a accion de un
paso roscado de un tornillo, provocar una fuerza axial a
medida que el tornillo gira, produciéndose una fuerza
final, que eleva el objeto a transportar e instalar en el
avion Hércules C-130. Esta misma Ley permite la sujecidn
de Conjunto de Freno, donde dos tornillos horizontales
giran para sujetar el conjunto de freno, por efecto de
compresidn.

RESULTADDS

v Prototipo experimental de un banco para transporte,
instalacian y remocion del conjunto de frenos del
avion Hercules C-130.

Fuerte: Escobar Dagua, J. J.. Ramirez Amaya, G. D. &

Hurtado Calderan, J. D. (Noviembre de
201B).

v Suolicitud de Patente.

v Ponenciay participacian en actividades de semilleros
de investigacidn.

v [Capitulo de libro.

Publicacitn articulo revista indexada.

v' Formacién recurso humano a nivel pregrado
tecnoldgico.

\

CONCLUSIDNES

El trabajo conjunto entre actores de la comunidad
académica, directivos, docentes, estudiantes, javenes
investigadores, genera oportunidades para formular y
desarrollar proyectos de [+D+i que permitan potencializar
competencias investigativas.
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Prediccidn de la distribucidn de los productos de corrosidn en un par galvénico Fe-Al:

Un modelo eficiente
A. G Ruiz' R. Montoya", R. Mayén', J. Genescé
'Pulo Universitaria de Tecnologia Avanzada, Facultad de Quimica, INAM,
rmontoyal@unam.mx

INTRODUCCIGN

En estudios recientes, la industria aeronautica ha
estimado que en Estados Unidos el costo del impacto
de la corrosian en la vida dtil de las estructuras es del
orden de los 2.2 billones de ddlares. [I] La corrosidn
galvéanica es una forma de corrosian, y tiene lugar al
poner en contacto dos materiales con naturaleza
electroquimica  diferente en presencia de un
electrolito. A menudo en la industria aeronautica son
acoplados materiales disimiles, normalmente con la
finalidad de cumplir con requlaciones ambientales. Los
modelos  computacionales son una  herramienta
poderosa que permiten predecir y monitorear el
comportamiento de estos pares galvanicos. Por
consiguiente, se pretende estudiar numéricamente la
distribucion de corrientes y concentracian  de
especies en un par galvanico Fe/Al en presencia de un
electrolito de espesor muy fino. En trabajos recientes
(23] se describen modelos de corrosidn aplicables a
capas muy delgadas de electrolito, y se concluye que
la reduccion de una dimensién espacial en dichos
modelos es factible.

METODOLOGIA

Se implementd un modelo electroquimico  de
transporte el cual fue desarrollado bajo el lenguaje de
programacian Python y validado con COMSOL
Multyphysics® 5.3a. El modelo fue resuelto utilizando
el método de los elementos finitos y tiene la capacidad
de predecir |a distribucion transitoria de las especies
generadas durante la corrosian galvanica entre un
acero al carbono y una aleacian de aluminio (AA7075)
en presencia de un electrolitc de espesor
micrométrico. I modelo considera reacciones
heterogéneas y homogéneas cuyos pardmetros
cinéticos fueron extraidos de la literatura.

RESULTADOS

L

Alcalinizacion en el dominio del acero debido a la
reaccion de reduccian, el pico de concentracian
maxima se desplaza con el tiempo hacia la izquierda
debido a las reacciones homogéneas.

CONCLUSIONES

El principal aporte de este trabajo es el uso de una
fuente electroguimica dentro de las ecuaciones
gobernantes que permite eliminar una dimensian
espacial del problema. Y con esto, el tradicional y
pesado analisis numérico de los productos de
corrosion de un sistema galvanico puede llevarse a
cabo de una manera ligera y eficiente sin perder
rigurosidad. El modelo proporciona informacidn clave
para entender diferentes sistemas de corrosian. La
evolucion de OH - por ejemplo. permitiria predecir la
velocidad de deslaminacion catadica si el material
estuviera recubierto.

REFERENCIAS
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Caracterizacidn electroquimica de la aleacidn AISilOMg elaborada con

manufactura aditiva (SLM) en dos direcciones
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J. Cabral-Miramantes', MA. Baltazar®., F. Almeraya-Calderan'
Universidad Autanoma de Nueva Ledn, Facultad de Ingenieria Mecanica y Eléctrica, Centro de
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INTRODUCCION

En los ltimos afios |a tecnologia de fabricacian 30 ha
cobrado relevancia en los procesos de manufactura y
la impresion de aleaciones no ha sido la excepcian.
Manufactura Aditiva (MA) es un proceso por el cual un
archivo 3D es convertido en un objeto fisico mediante
|a adician capa por capa de material, donde un haz de
laser o de electrones traza el patron de la parte en
una capa de polvo fino. La plataforma de construccian
a continuacion se mueve hacia abajo por el espesor
de una capa (tipicamente por debajo de (a0 pm) y una
nueva capa de polvo se deposita sobre la anterior (1.
Esta tecnologia de fabricacion produce materiales
anisotrapicos los cuales deben ser evaluados en vrias
expaosiciones.

En este trabajo se estudia el comportamiento
corrosivo de la aleacion AISilOMg fabricada con
manufactura aditiva en los planos "xy" y "z" mediante
pruebas electroquimicas en distintos medios.

METODOLOGIA
La aleacian de AlSilOMg se fabrica en cubos de [*1*2

cm® con manufactura aditiva en un equipo “SLM 280

HL solutions GmbH". Se expusieron las caras “xy" y
“7" respecto al plano de fabricacion en medio acuoso
de NaCl 3.3%. Las pruebas electroquimicas que se
desarrallaron fueron: ruido electroquimico, RE, (ASTM

G199) y curvas de polarizacian ciclica, CPC, (ASTM
GI).

X

Fig. 1. Esquema de la direccidn de fabricacian.

RESULTADOS
En la figura 2, se presentan las curvas de polarizacian
ciclica de la aleacion de AISilOMg expuesta en la

n u_mn

solucidn de NaCl 3.0% en direccidn "xy" y "2"

o
log | (mA/cri)

Fig. 2. CPC de AISilOMg en NaCl 3.0%.

Tabla 1. Resultados de RE.

(Ohmafem®3)

localizada

A".‘)‘nMQKZ 0.00336 0.8upas sanh

CONCLUSIONES

Mediante la técnica de Ruido Electroquimico se
encontrd que la aleacion de aluminio fabricada
mediante manufactura aditiva presenta un tipo de
corrosion localizada en un tiempo de exposician 120
hr, independientemente de |a direccian de exposicidn.
En las curvas de polarizacian ciclicas se identifico un
tipo de corrosidn localizada en el aluminio fabricado
con manufactura aditiva en la cara “"xy" y corrosidn
generalizada en la cara "xz".
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Anélisis CFD del Flujo Supersdnico en un Disefio Conceptual de un

Vehiculo de Pruebas Supersdnicas
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INTRODUCCIGN

Analizar el comportamiento del flujp en un perfil
supersanico involucra tener que saber los principios
aerodinamicos, asi como las ecuaciones de gobierno de
nuestro andlisis [1]. Basados en las ecuaciones de Navier-
Stokes para flujos supersdnicos encontramos la ecuacian
de la cantidad de movimiento, la ecuacitn de la energia y la
ecuacian de |a conservacion de la masa como ecuaciones
de balance que permiten aplicar técnicas de estudios
mediante Dindmica de Fluidos computacionales (CFD por
sus siglas en Ingles). Dicho modelado debe considerar el
fendmeno del flujo compresible debido a las altas
velocidades que se manejan y que son causantes de las
ondas de choque [2]. Por otro lado, se debe considerar en
absoluto mas el nimero de Mach que el nimero de
Reynolds a la hora de hacer el mallado del modelo, ya que
determina en demasia la convergencia del analisis
computacional de las ecuaciones de Navier-Stokes y que
sirven para proponer mejoras en el disefio del vehiculo. En
este trabajo se presenta, un estudio de una posible
solucian para desarrollar un vehiculo de experimentos
supersdnicas que sirva como laboratorio de pruebas de
pequeios prototipos para diferentes cotas de vuelo y
numeros de Mach, ademas de permitirles operar en
distintas capas de la atmosféra.

METODOLOGIA

Primero se dibuja el perfil propuesto basandonos en teoria
de flujo compresible en el software CATIA, después se
estudid analiticamente [3] con las condiciones de frontera
parametros tales como la presion, la densidad y la
velocidad antes y después que el flujo entrara en contacto
con el perfil. Posteriormente se realiza el mallado y la
densificacian de la misma en las zanas de interés en el
software ANSA, asi como un volumen de contral de acuerdo
a las predicciones analiticas. Sequidamente se hizo el
andlisis con ANSYS fluent. Ya obtenidos los resultados
numéricos se compararon con los analiticos, y mediante un
proceso iterativo se corrigio la geometria para tener un
desempefio adecuado del perfil [2]. Posteriormente se

pretende desarrollar a seccidn de prueba e instrumentos
de medician.

RESULTADDS

A partir de la simulacion en fluent se obtuvieron los
contornos de velocidad, presion y temperatura alrededor
del disefio propuesto (Figura 1) las cuales compararon
con el estudio analitico. A partir de estos contornos se
puede hacer correcciones a la geometria, y detectar
algunas condiciones no son deseables como las
expansiones causadas por el cruce de las ondas de
choque, asi como zonas de alta presion con las que. en
condiciones reales, pocos o caros materiales podrian
emplearse para |a fabricacidn del disefio propuesto[3).

) " L3 -
o — mam—
™ g™

Figura 1. Contornos de velocidad (m/s).

CONCLUSIONES

. El disefio preliminar propuesto presenta rampas de
expansiones de Prandtl-Meyer no deseadas al centroy a
la salida, las cuales aceleran el fluido.

2. las superficies de control propuestas no son las mas
adecuadas para flujo supersanico, debido a que el tipo de
seccidn aerodindmica eleva la presion y temperatura del
sistema.

3. Es posible comprobar que la metodologia propuesta de
disefio permite encontrar zonas a optimizar de manera
iterativa hasta lograr un disefio adecuado para cada
régimen de vuelo.



2nd RTNA International Conference on Aeronautics

REFERENCIAS

(1]1. G. Currie. Fundamental Mechanics of Fluids, p.

[-39, Marcel Dekker Inc, Canada, (Z008).

[2] SM. Yahya, Fundamentals of Compressible Flow with
Aircraft and Rocket Propulsion, p. 219-250, New Age, India,
(1982).

(3] Ahmed F. El-Sayed, Aircraft Propulsion and Gas Turbine
Engines, p. 4a7-462, CRC Press, Eqypt. (2008).



2nd RTNA International Conference on Aeronautics

Laser cladding deposition of Fe-based metallic glass coatings on 304 stainless steel
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INTRODUCCION

Amorphous alloys or bulk metallic glasses (MG) are
out of equilibrium materials with surprising physical,
chemical, and mechanical properties. Their superior
characteristics in contrast with the crystalline
counterparts arise from the lack of grain boundaries,
defects and dislocations [1). Inoue &f &/ proposed
three empirical rules for the formation of a MG: first,
the alloy must have more than 3 constituents; second,
the atomic size mismatch of constituents must be
higher than [3%; and third, the heats of mixing among
constituents must be negative [2). Processing of
amorphous alloys is difficult due to the high cooling
rates required to avoid crystallization. Therefore,
some techniques such as sputtering or laser metal
deposition can be successfully employed in the
coatings deposition on the structural materials [3]. In
this work, composite coatings of Fe-based MG were
deposited by laser cladding technique. The proposed
experiment was based on the understanding of the
effect of process parameters such as laser power,
spot size, and scanning velocity on crystalline
structure, morphology, and hardness.

METHODOLOGY

Commercial Fe-based metallic glass "Kuamet BBZ"
was deposited on SS304 substrates using laser
cladding technique. A Taguchi experimental design
with three variables (laser power, spot size, and
scanning velocity) and three levels was employed.

The coatings characterization consisted of a
structural, morphological study by using X-ray
diffraction, scanning electron microscopy (SEM) and

optical microscopy. Finally, the sample hardness was
studied by Vickers micro-indentation.

RESLLTS

An amorphous characteristic peak was observed in
each sample independently of process parameters.
However, an intensity increase of the austenite peak
as a function of the power density was found. As it was
expected, the SEM micrographs showed the mixing of
amorphous MG phase and the austenite phase when
the dilution increase. The coating hardness was three
times higher than the substrate (882HV to 241HV);
nevertheless, the cross-section study shows a
decreasing hardness from the top to the substrate.

CONCLUSIONS

Composite coatings of Fe-based metallic glass were
successfully obtained through laser cladding.

The amorphous phase formation in the coatings is
strongly influenced by the laser power and spot size.
Dilution effects can be detrimental for metallic glass
deposition due to it promotes the mixing of crystalline
phase from the substrate.
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Comportamiento frente a la corrosidn inducida por cloruros del acero inoxidable
diplex 2203 y Austenitico 316
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Zambrana Robledd', . Almeraya Calderdn'
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1. INTRODUCCIGN.

Los aceros inoxidables diplex son un tipo de aceros,
Cuya composicion quimica ha sido ajustada para
lograr una estructura cristalina  mixta, de
aproximadamente la mitad de fase ferrita y mitad de

también que el medio menos agresivo para el acero
2203 es el CaCly.
Tabla 1. Resultados de las pruebas de ruido
electroquimico en diferentes soluciones.

fase austenita. la aleacion resultante presenta Material | Medio Rn lcorr Tipo de

caracteristicas mecanicas muy superiores a la de un (Rcm?) | (uA/ cm?) | corrosion
acero inoxidable austenitico, permitiendo el uso de HD | 16,324 I5E-3 | localizada
menores espesores [[]. Los iones cloro son el agente NaCl | 73009 | R5F-4 | Localizada
agresivo méas dafiino por la corrosian por picaduras 2203 MCI |2:7IBE| 904 | Localizada
que provocan, y se pueden encontrar en componentes CaCh 237'575 | 25 4 | Localizada

como el agua, en ambientes como el marino y por

aportaciones de sales de deshielo [2]. En base a esto i | 82726 | S1E-] Lucalfzada
el objetivo del presente trabajo fue determinar el 21BL Nell | 10446 | Z4E-3 LDEE'?ZEdB
comportamiento a la corrosian por picaduras del MgCl | 773 34E-3 | Localizada
acero inoxidable daplex 2205 e inoxidable 316L CaCly | 121087 | 21E-4 | localizada

expuesto a diferentes soluciones que contienen cloro.

METODOLOGIA

Se utilizaron cuatro diferentes  soluciones que
contienen cloruros para evaluar el acero inoxidable
2203, las cuales fueron Hz0, NaCl, MgCl, CaCly. Las
técnicas electroguimicas utilizadas para determinar
|a resistencia a la corrosidn fueron resistencia a |a
polarizacian lineal (ASTM 53) y ruido electroquimico
(ASTM G 199) y curvas de polarizacian ciclicas (ASTM
L6!1). Todas las pruebas se realizaron a temperatura
ambiente.

RESULTADDS

Los resultados de las pruebas de ruido electroguimico
se presentan en la Tabla |. Se puede observar del
resultado de indice de localizacian (IL) que todas las
soluciones provocan corrosion localizada en el acero

duplex 2203 y en el inoxidable 3I6L. Se observa

CONCLUSIONES

Los resultados de ruido electroquimico para el acero
duplex 2205 e inoxidable 316L, presentaron una alta
resistencia a la corrosion localizada en las soluciones
evaluadas. Las velocidaddes de corrosion mostradas
por el acero 2200 fueron del orden de IE3 mm/afio
para todas las solucione, mientras que para el
inoxidable 3161 fueron de IE-3 mm/afio.
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Efectos de perturbaciones de viento en el vuelo en formacidn de
miltiples vehiculos aéreos no tripulados
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INTRODUCCION

En este trabajo se presenta una comparativa de los
efectos que se tiene en el vuelo en formacion de
micro-aeronaves del tipo cuadrirrotor, cuando son
sometidos a rafagas de viento. Se presentan dos
aproximaciones, el vuelo en formacian  sin
comunicacion entre agentes, y otro enfoque utilizando
un algoritmo de coordinacian de posician y velocidad.
Para ambos métodos se realizan trayectorias de
vuelo controladas, y se presentan los efectos de las
rafagas de viento durante la ejecucian.

METODOLOGIA

Utilizando 3 vehiculos modelo AR. Drane, se realiza un
vuelo en formacion siguiendo una trayectoria
circular.

Como primera aproximacidn, cada vehiculo posee un
controlador de posicion distribuido; sin embargo, no
se tiene comunicacidn con las demés aeronaves, ni
conocimiento de sus estados.

Posteriormente, se implementa un algoritmo de
coordinacian (1], que, en base a los estados de todos
los agentes. modifica el algoritmo de control de
posicion de las aeronaves, para que compensen el
efecto de |a perturbacion externa.

RESULTADDS

Realizando una serie de pruebas, se puede observar
que la implementacion de un algoritmo  de
coordinacian evita que la geometria de la formacian
se vea altamente afectada, por lo que los agentes
mantienen su posician, distancia y configuracian de
formacian entre ellos, permitiendo el cumplimiento de
las reglas de Reynolds; es decir, mantenerse juntas,
evitar colisiones e igualar velocidad [2). En la Fig. | se
observa el primer escenario sin coordinacidn, y en la
Fig. 2. la sequnda aproximacion donde se muestra
como se compensa de mejor manera la perturbacian
con el algoritmo de coordinacian.

CONCLUSIONES

La utilizacin de algoritmos para el cumplimiento de
las reglas de Reynolds en el vuelo en formacidn
presenta distintas ventajas frente a la utilizacian de
solo trayectorias coordinadas. En una situacidn con
rafagas de viento, se pudo observar el cémo el
algoritmo de coordinacion mantuvo la formacian
relativa entre los agentes, permitiendo tener un
mayor grado de confiabilidad frente a colisiones y
pérdida de control de |a formacian.

Prorsacia Y ' \ oo en X fmr
Fig. 1. Trayectoria sin algoritmo de coordinacion.

\\‘
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i
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Fig. 2. Trayectoria con algoritmo de coordinacian.
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Sistema para el Estudio del Control de las Aeronaves Multirrotor de Vuelo Vertical
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INTRODUCCIGN

En esta investigacidn se plantea desarrollar un prototipo
para el control del balanceo en aeronaves multirrotor de
vuelo vertical, inicialmente, se realiza el anélisis
matematico del prototipo, un disefio mecanico, electranico
y del algoritmo. En el sistema mecénico se desarrolla un
soporte estructural triangular con un eje pivotado en
cojinetes simples, donde se soporta un perfil estructural
liviano para anclar configuraciones monomotor o bimotor
segin el caso de estudio. Para el sistema electrdnico se
utilizé un conjunto embebido conformado por un sistema
microcontrolado, sensores para el alabeo, cabecen,
guifiada (Unidad de Medician Inercial, en le ingles Inertial
Measurement Unit - IMU) y un rack de alimentacion de
energia (baterias). Paralelo se realiza un algoritmo de
control a través de un software asistido por computador,
para luego realizar simulaciones y finalmente se trasfirio
el cadigo a la plataforma de control. En la investigacidn se
logrd como resultado interpretar y entender el
funcionamiento de los sistemas auto pilotados para
generar nuevos disefios y sistemas de control con mayor
estabilidad y maniobrabilidad.

METODOLOGIA
Para la conceptualizacion, disefio y construccion del
sistema de control se realizd con |os siguientes criterios:
-Desarrollo Matematico:
En el desarrollo matematico del sistema de modelado
fisico se planted la solucion mediante |a variacidn angular
de una barra basculante, donde se utiliza:

«  Teorema de Steiner

«  Momento de inercia

« Transtormada de Laplace
-Funcidn de transferencia: Sabiendo que las constantes
de la funcidn de transferencia tienen como magnitud,
seqin la Ecuacidn |.

O(s)fm(s)=1 57357+ 60975+ 7

[=0756 m Wm=l1656 N
=01155 N/m 8=ll7

Haciendo uso del software Matlab® podriamos obtener la
funcion de transferencia en Z a lazo cerrado segin la
Ecuacian 2.

00005054z+0 000502171 587+0.9579  FL 7 -

Disefio electranico y algoritmo de adquisician Para el
disefin electranico se utiliza:

*  Madulo ESP-12E

= MU MPUBOA0
RESULTADDS
En la Figura I. se muestra el resultado del sistema de
control constituidos por:

Un sistema mecanicamente balanceado

Un madulo a través de |a platatorma Arduino

Figura . Celda para recubrimientos
Electroliticos.

Figura 2. Respuesta del sistema de contral
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Como respuesta del sistema de control se obtuvo a través
de |a herramienta de compilacion computacional en el
software Matlab, donde se resuelve la transformada z, la
grafica de estabilizacion en los cambios de angulo de la

IML.

CONCLUSIONES

Los sistemas de control son escalables a cualquier
configuracion de aeronaves de despeque vertical e incluso
de vuelo horizontal, es decir aeronaves tipo VTOL.

El modelado matemético es un aspecto basico en el
andlisis y la comprensidn de los sistemas de control
ejemplo de ello es la funcian de transferencia que tiene
cualquier sistema de control.
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Estado del arte para un prototipo UAV basado en el efecto “Coanda”
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INTRODUCCIGN.

Actualmente los vehiculos aéreos no tripulados son
muy populares debido a sus ventajas innegables, como
|los tamarios pequefios y mayor seguridad. Tienen una
variedad de aplicaciones en las telecomunicaciones, la
navegacion, las investigaciones meteorolagicas
geoldgicas, la busqueda y el rescate. Entre todos Ios
tipos de vehiculos aéreos no tripulados los VTOL tienen
una importancia especial debido a la capacidad de
flotar, despegar y aterrizar verticalmente.

La mayoria de los vehiculos aéreos no tripulados (UAV)
emplean un disefio de ala fijg como la de un avidn
tradicional.  Pero  estos  diseiios  ofrecen
maniobrabilidad limitada, requieren de una pista para
despegar y aterrizar y no pueden flotar. Los LAV
verticales para despegue y aterrizaje (VTOL) evitan
estos problemas, generalmente emplean rotores
como un helicoptero.

METODOLOGIA

Empezamos por la recoleccion de datos de los UAV s
existentes a nivel global, que cumplan con los
requerimientos. Se realizard un nuevo disefio el cual
debe ser sometido a pruebas empiricas del mismo ya
que la informacian existente sobre el tema de UAV"s
que operan bajo el principio de efecto Coanda es
reducida.

Se proponen 3 disefios diferentes de UAV s, los cuales
se someterdn a estudios de CAD-CAE y optimizar su
aerodinamica y rendimiento. Después de haber
elaborado todas las simulaciones se disefiara
conceptualmente un prototipo dnico.

RESULTADDS

Después del proceso de investigacian. obtendremos
datos de entrada para realizar |os disefios de acuerdo
a la misian de cada UAV. Una referencia para realizar
el disefio de este tipo de aeronaves no tripuladas en la

cual se trabaja es tomada del prototipo GFS-UAV ~ N-
[DA que se ilustra en la siguiente imagen.

CONCLUSIONES

El efecto coanda amplifica e incluso multiplica las
fuerzas de sustentacion debido al aumento del
volumen del aire aspirado; el volumen neto de |a carga
itil aumenta. Los UAV's de efecto coanda son maés
estables durante el vuelo, despeque vertical y
aterrizaje en comparacion con UAV's de ala fija,
eliminan el riesgo para la vida del piloto, ofrece la
posibilidad de trabajar en espacios cerrados como
laberintos, grandes oleoductos y aéreas forestales.
Los UAV son mucho més pequefios que un vehiculo
tripulado lo cual conlleva a costos reducidos para
produccian y mantenimiento.
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INTRODUCCIGN

En el presente documento se presenta un estudio del
efecto tierra sobre el cuerpo de un vehiculo del tipo
cuadrirrotar. Utilizando simulaciones de dizdmica de
fluidos computacional (CFD) se  analiza dicho efecto
sobre la sustentacitn de la aeronave, asi comao en |a
alteracion de sus ngulos de orientacian.

METODOLDGIA

Utilizando distintas herramientas y software, se
realiza ingenieria inversa para obtener el modelo CAD
del cuerpo y hélices de un cuadrirrotor A.R. Drone.
Con los modelos CAD, y los datos de vuelo de la
aeronave, se realiza una simulacion de CFD y se
obtienen los resultados de creacidn de vartices,
lineas de flujo, y empuje generado sobre el cuerpo del
vehiculo, debido al flujo de retroceso.

Ademés, para comparar comportamiento de |os datos
obtenidos en la simulacian, se realizan pruebas en
tiempo real, capturando los  maovimientos
oscilaciones del vehiculo, para de esta manera
realizar un estudio méas profundo del comportamiento
de este efecto y proponer posibles soluciones [1-2).

RESULTADDS

las simulaciones de CFD arrojaron que, para una
aeronave de las caracteristicas presentadas, a partir
de distancias menores a los a0 mm con respecto al
suel, el efecto tierratiene una gran aportacion en la
sustentacion general de la aeronave, sin embargo, su
naturaleza fluctuante y oscilatoria no permite tener
un correcto vuelo estacionario.

En la Fig. | se muestran las lineas de flujo predichas
por la simulacian, donde claramente se observan los
vortices generados, lo que imprime movimientos y
oscilaciones no deseadas en la aeronave. Con

estudios similares més profundos y especificos. es
posible caracterizar més precisamente estos efectos
y proponer un controlador para compensar dichas

Fig. 1. Lineas de flujo y vortices.

CONCLUSIONES

Con la caracterizacion del efecto tierra es posible
tener un marco general del como se ve afectada la
aeronave en vuelos de baja altitud.

Cabe aclarar que, dada la aleatoriedad del flujo
obtenida en las simulaciones, resulta necesario el
acotamiento de |os efectos de la perturbacion sobre
la aeronave, para que, en base a esta metodologia, y
a estudios més profundos de caracterizacion, se
presente |a posibilidad de realizar compensaciones y
aprovechar las ventajas de tal fendmeno, sin
experimentar las dificultades que presenta.

REFERENCIAS

(1] C. Powers, D. Mellinger, A. Kushleyev, B. Kathmann,
V. Kumar, /nfluence of Aerodynamics and Proximity
fects in Huadrotar Fight, Experimental Robotics, pp.
283-302, Vol. B8, 2013.

[2] P. Sanchez-Cuevas, G. Heredia, A. Ollero,
Lharacterization of the Aerodynamic Ground Hfect
and lts Inflvence in Multirotor Control International
Journal of Aerospace Engineering, Vol. 2017, 2017.




2nd RTNA International Conference on Aeronautics
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INTRODUCTION
The morphology applied to aircraft is not a new
subject in aeronautics, with the introduction of the
first airplane the first morphing mechanism acting in
aircraft were introduce, but in recent times it has
been retaken by the development of new materials,
sensors, microelectronics and support systems [1]. In
2011 two reviews on the stage of morphing system
were presented by Barbarino et al. 2] and the second
by Gomez and Garcia (3], each one gives their
classification of the currently develop morphing
systems in 3 major categories:

Planform

Out-of-plane

Airfoil.
In this work, the morphing change to be performed is
the one that allows changing from one airfoil to
another one, in order to reduce the operational speed.

METHODOLOGY
The process of selecting the target airfoil is divided
into 3 selection process:

Lift coefficient analysis

Leometric change analysis

Drag coefficient analysis
The process is done with 81 airfoils which their optimal
operation is at low Reynolds number.

RESULTADDS

As for the lift coefficient analysis, 27 airfoils fulfilled
the requirements set in this section. For the
geometric change analysis just 12 airfoils met the
condition of not involve complex changes in the
trailing edge. Now looking into the drag coefficient, B

airfoils met the condition set and because of this the
airfoil selected was the one that has the less
geometrical change (GOE 449). By selecting this airfoil
is possible to observe that most of the geometric
changes are performed in the upper surface. so a new
airfoil called "FUSION" was created by combining the
upper section of the GOE 449 and maintaining the
lower section of base airfoil. The results of
aerodynamic characteristics are presented in Table |

Table 1. Comparison between base airfoil, GOE

443 and FUSION.

Elemento | Base GOE 449 FUSION
CL 100% 111.04% 11.36%
CD 100% |00.08%  |100.17%
V 100% 972.24% 972.04%
CONCLUTIONS

Throughout this work, an evaluation of airfoils was
performed looking for the possibility to increase the
aerodynamic property with the aid of the use of
morphology systems. In this study was possible to
reduce the operational speed by almost 8% while
maintaining the required lift force, barely increasing
the drag force and carrying out the morphing change
on the upper camber.
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Modificacidn superficial de fibras de carbono mediante crecimiento in-situ de Tilz
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1. INTRODUCCIGN.

Las fibras de carbono (FC) se utilizan principalmente
como refuerzos en materiales compuestos debido a
sus  propiedades  mecénicas  sobresalientes,
rendimiento a alta temperatura e inercia quimica.
Cuando las FC son usadas sin tratamiento superficial,
producen compuestos con una adhesian débil y una
unidn pobre entre FC y la matriz. Existen tratamientos
que aumentan el area superficial y crean grupos
funcionales polares en la superficie, entre ellos el
tratamiento por plasma, el cual mejora la adhesidn sin
afectar las propiedades mecénicas vy, ademds,
promueve mecanismos de adhesion que pueden ser
aprovechados para la nucleacion y  posterior
crecimiento de compuestos sobre la superficie, los
cuales podrian incorporar funciones adicionales al
material [I]. En este estudio, se llevd acabo la
modificacian  superficial de fibras de carbono
mediante plasma de aire para mejorar la nucleacian
superficial de dioxido de titanio, sintetizado en dos
etapas (sembrado y crecimiento) mediante sintesis
asistida por microondas.

METODOLOGIA

las FC fueron lavadas mediante un sistema de
extraccion Soxhlet y posteriormente tratadas por
plasma de aire. Se procedid realizar el sembrado y
crecimiento de Till; mediante sintesis asistida por
microondas. La morfologia de las fibras modificadas
se caracteriza por SEM,

RESULTADDS
Se establecieron las condiciones para el sembrado y
el crecimiento de Till; en la superficie de fibras de

carbono utilizando sintesis asistida por microondas.
Las nanoparticulas de Tily crecieron de manera
homogénea sobre la superficie de las fibras de
carbono (Fig. 1)

FC pristinas, b) Fibras de carbono con Tilg en la
superficie.

CONCLUSIONES

Se sintetizd exitosamente Till; via microondas en la
superficie de fibras de carbono, las cuales fueron
tratadas previamente con plasma de aire. Las fibras
recubiertas con Till; tienen uso potencial en
compuestos  fibrorreforzados — estructurales  con
propiedades multifuncionales.
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INTRODUCCION

los materiales poliméricos celulares  (espumas
poliméricas) son elegidos para atenuar el dafio por
impacto  [l). Debido a que las propiedades
estructurales de las espumas dependen de las
caracteristicas morfolagicas tales como la densidad
celular y tamafio de celda, es necesario estudiar el
efecto de la incorporacion de diferentes tipos de
cargas, en este caso fibra de aramida corta, los cuales
en conjunto ofrecen usos potenciales en aplicaciones
que demanden absorcion de energia de impacto. En
este estudio se lleva a cabo la incorporacidn de fibras
de aramida corta en espumas de Polietileno de Baja
Densidad (PEBD) y Etilen Vinil Acetato (EVA) y se

analizaron los cambios en su morfologia.

METODOLOGIA

Se prepararon espumas a partir de una mezcla de
PEBD/EVA en relacion a0:a0 en peso, y fibras de
aramida cortas (FA) con un contenido al 1% p/p las
cuales fueron previamente lavadas. La mezcla de las
FA en la matriz PEBD/EVA se llevd a cabo en un
mezclador interno.  Se  obtuvieron placas  de
FA/PEBD/EVA por moldeo por compresion. Las
espumas fueron obtenidas en un redmetro oscilatorio
operado a 185 2C por B min. la caracterizacian
morfoldgica se realizd a través de microscopia
electranica de barrido (SEM).

RESULTADDS

En la Fig. | se muestran imagenes micrografias de las
muestras con y sin FA. Los resultados revelan que la
incorporacion de FA en mezclas de PERD/EVA da como
resultado menor densidad celular y mayor tamario de
celda promedio (Tabla f).

.' n\-‘é-w -'-’: LT
@- Ay

Flgura I Micrografia de SEM dE espumas
PEBD/EVA. a) Sin fibras y b) 1%FA p/p.

Tabla 1. Propiedades de los materiales celulares

Tiempo | Tamafio de| Densidad
(min) celda Celular
promedio(mm) | (celdas/cm®)
Sin FA 3 0.2588 al207a
% FA b 0.3814 162105
CONCLUSIONES

Se encontrd que la presencia de las FA en la matriz
celular produce un aumento en el tamario de la celda y
una reduccian en |a densidad celular. Los materiales
desarrollados en este trabajo tienen uso potencial
como niicleos en estructuras tipo sandwich con alto
desempefio estructural y ligereza.
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INTRODUCCION

Debido a la necesidad de mejorar y simplificar el
proceso de aprendizaje, desarrollo y andlisis del
célculo de polares de aeronaves completas y sus
fuerzas, coeficientes aerodindmicos, efectos vy
dispositivos, se propone la implementacian de esta
metodologia real y de acceso para estudiantes de
licenciatura en ingenieria aerondutica. Dicho calculo
es importante ya que es |a mejor aproximacicn tedrica
como precedente en |os rendimientos aerodindmicos
que reflejan el comportamiento y la capacidad
ofrecida por una aeronave con una dimension y
geometria establecida, ademas de determinar el
disefio y misidn, y si este cumple con su propasito.

METODOLDGIA

Para estd metodologia se establecia el perfil de
misién, conociendo las geometrias de referencia
necesarias de la aeronave. Se propusieron perfiles
aerodinamicos; tanto para el perfil de puntay el perfil
de raiz del ala, aproximando el angulo de cuerda de
raiz y la cuerda de punta para poder obtener un
torcimiento aerodindmico y geométrico del ala. Una
vez [btenidos, se secciond el ala para poder
encontrar por seccian (o aproximar) el Cly el Cd para
una configuracion limpia, pudiendo calcular el
levantamiento, el arrastre y generando las graficas
de la polar.

RESULTADDS

Durante el desarrollo del trabajo, se logrd
determinar el célculo de las  diferentes
configuraciones de velocidades, utilizando un perfil

aerodinamico para |a cuerda de raiz NACA 2412 y para
la cuerda de punta NACA 00I1Z. El proceso

implementado del calculo de la polar, arrojo una
reduccion de carga en la organizacian y calculo en los
pasos, mostrando curvas de proximidades reales del
rendimiento de una aeronave, comprobando su
efectividad.

CONCLUSIONES

Una vez terminada la aplicacion de la metodologia
creada, se encontraron y analizaron los puntos clave,
fundamentalmente con el fin de fortalecer los niveles
de desempefio y utilizacion de esta dentro de la
aerondutica nacional e internacional. Al ser una
metodologia sencilla, para ver su uso inmediato se
selecciond una aeronave con informacion disponible
en varios niveles, pero la metodologia también es
aplicable a aeronaves de perfiles diversos con ciertas
consideraciones.
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INTRODUCCION

La correcta representacion de figuras geometricas
para |a construccian de perfiles aerodindmicos es de
suma importancia para conocer las caracteristicas
de estos. La representacian mas fiel estard en funcian
de la herramienta matemética geométrica. Una
distribucion de puntos con coordenadas es la forma
mas sencilla, pero requiere de un ndmero de variables
de control alto, mas de 200[1][2], para tener una
representacion suave. Cuando la  herramienta
matemética es mas compleja se puede tener un
menor nidmero de variables (30 a 20), y cuando se
utiliza un método de parametrizacion especificamente
disefiado para perfiles pueden ser entre 8 y 12,
controlando efectivamente la geometria de todo el
perfil y facilitando su uso para procesos de
optimizacion y disefio. El presente trabajo presenta el
desarrollo de dos métodos de parametrizacian:

PARSEC y CST.

METODOLOGIA

Se estudiaron los  siguientes métodos  de
parametrizacion: Distribucion de puntos, Funcion de
Hicks-Henne, Curvas de Rézier. Transformada de
Joukowsky, PARSEC(3].[4] y CST[a). Se desarrollaron
mateméticamente PARSEC y CST y con ellos se utiliza
una metodologia de ajuste de perfiles ya conocidos, se
analizo la precision de estas parametrizaciones de
perfiles con respecto las referencias de estas
geometrias. Se realizd un analisis del nimero de
variables usadas y la precision  obtenida.
Demostrando que con un nomero de variables
reducido y la herramienta matemética de la
parametrizacian, se puede tener geometrias de
curvas con la suficiente calidad para realizar trabajos
de disefio y optimizacion de  superficies
aerodinamicas.

RESULTADDOS

Durante el desarrollo del trabajo se logrd controlar
efectivamente la geometria de perfiles aerodingmicos
conocidos como el RAE2822,
NACA4412, NACAODDB, NACAB4AZ0, con los métodos
de PARSEC y CST, logrando representarlos con un alto
grado de fidelidad geométrica comprobable por medio
de un procedimiento propuesto de error. Figura 11

Representacian de Perfil RAEZ822 con PARSEC
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11+

11}

11}

. .“”’mv““.‘”"mp‘..
“""“m
0% i ::) <
oo et
shassraaryesasanted
[ " > W

2.1

CONCLUSIONES

La metodologia presentada demuestra ser efectiva,
sencillay robusta, se lograron controlar geometrias
de perfiles complejos con pocas variables de control
(entre 8 y 12) conservando sus caracteristicas y
suavidad geométrica, con una complejidad
matematica media que permite que el trabajo sea
replicado facilmente.
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INTRODUCTION

The Mexican Aerospace Agency aspire to develop
human skills. scientific and technological competences
that allow the design and manufacture of aerospace
components. The qualification of the AIS083 alloy to
aerospace standards, combined with appropriate
design criteria, has enabled an increasing number and
variety of aerospace components to be superformed
from this non-heat treatable medium strength alloy[1].
In this project, the application of additive
manufacturing was evaluated using the Laser Cladding
technique for the manufacture of AIS083 components
for the aerospace sector. The laser cladding technique
can produce a better coating with minimal diffusion,
minimal distortion and superior surface quality 2],
The characterization of the raw material was carried
out, the process parameters were optimized, and the
properties of the material were evaluated through
metallographic  analysis. Optimal results were
obtained regarding the porosity control, zero cracks,
and good geometry in the deposits. These trends are
guides for further development of this process and
other avenues will be explored.

METHODOLOGY

The equipment used for the Additive Manufacturing by
Laser cladding technique was:

Laser Trumpf 4KW, Coaxial nozzle Trumpf, and an ABB
Robotic Arm. The powder deposits of Alal83 were
made on AlS083 substrate varying the input energy
and the mass flow to study its effect on the
characteristics of the deposit.

RESLLTS

The optimum results were obtained by maodifying the
input Energy and Mass Flow parameters. It was
observed that the lower the input energy and the lower

the mass flow, the lower the penetration and the lower
the width of the bead, the combination of low levels of
Input Energy and Mass Flow, demonstrate the greater
control of the geometry of the sample, the porosity and
the cracks within the sample. As can be seen in table |.

Table 1. Layer deposit parameters of AI3083, Input
energy and Mass flow. Penetration and width.
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CONCLUSIONS

1. It has been achieved to deposit Al3083 on
Ala083 substrate for the first time.

2. To obtain the desired optimal results, it can
be concluded that it is necessary to have a low
mass flow in combination with a low input energy.

3. The geometry, porosity and cracks within the
Al3083 powder deposits were controlled with the
previously described parameters.
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INTRODUCCION

la tendencia de la industria aerondutica en la
actualidad ha buscado mejorar los disefios, disminuir
el peso de los componentes y proveer una mayor
eficiencia de los sistemas. Se busca reemplazar los
materiales metalicos convencionales por materiales
compuestos ya que estos pueden ser disefiados
especificamente para cada aplicacion y traen consigo
una reduccian de peso significativa mientras cumplen
con |os requerimientos de la aviacian.

La reduccian de peso que los materiales compuestos
ofrecen con respecto a los materiales tradicionales
son una de las principales ventajas que les ha
permitido entrar en |a industria aeronautica y que ha
permitido su desarrollo.

El presente trabajo propone un material compuesto
FML que remplaza un material metalico en el
ventilador del CFM36 que reduce el peso y mejora sus
propiedades mecénicas.

Un material FML es un tipo de material compuesto que
incluye fibras, matriz y un material metélico
generalmente en forma de sandwich.

METODOLOGIA

Se selecciond soporte metélico que sostiene el tanque
de lubricante del motor CFMaB. El soporte
seleccionado se modeld por medio de elementos
finitos y se extrajeron las cargas maximas que podia
soportar en cada direccion permitiendo detectar la
direccian de carga que méas esfuerzo genera en la
pieza. Sobre estas direcciones se propuso un material
FML de matriz epdxica con fibra de carbono y [éminas
de aluminio que pueda soportar la temperatura de
operacidn y las cargas requeridas.

Usando la teoria de laminados propuesta por Barbero
(1. se obtuvieron las propiedades mecénicas del
material compuesto enfocandose en el madulo de
elasticidad y peso del material propuesto. Estas

propiedades se alimentaron un modelo de elemento
finito para obtener las deformaciones y esfuerzos en
las direcciones de carga requeridas en las
direcciones estudiadas previamente, comparando los
resultados con aguellos calculados para la pieza
metélica, determinando el nivel de mejora en el
comportamiento mecanico.

RESULTADDS

Se obtuvieron los madulos de elasticidad equivalentes
para el material propuesto que comparados con el
material original presentan una mayor capacidad, asi
como una disminucion en el peso del material
propuesto (Tabla 1). En simulaciones preliminares se
presenta una mejora en el desempeiio de la pieza

Tabla 1. Madulos de elasticidad calculados del
material propuesto vs el metélico

Propiedad Actual FML
Madulo de 68.9 T2.44
elasticidad [Gpa] | (isotropico) | (Cuasi isotrdpico)
Peso calculado 1416 137.2
[g]
CONCLUSIONES

Se puede desarrollar un material que mejore las
caracteristicas de un material metélico original,
reduciendo el peso y mejorando el comportamiento
del soporte. Se realizaran pruebas experimentarles
para validar el comportamiento real del material y sus
propiedades planteadas a fin de optimizar el disefio de
acuerdo con los resultados obtenidos.

REFERENCIAS
(1] Ever J. Barbero, /ntroduction to composite

materials design, 116, CRC Press, Boca Raton, FL
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Cold Gas Spray technique for gas turbine engine components repairing
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INTRODLCTIDN.

Turbine engines are employed as power source for
aircrafts, for driving air compressors, hydraulic
pumps, and as stationary power supplies such as
backup electrical generators. Different turbine
components such as blades are critical components in
any turbine engine. During its operation, the
components are subjected to extreme heat conditions
and stress |oadings [1]. The extreme heat and stresses
can result in unacceptably high rates of degradation
on the turbine components due to erosion, oxidation,
corrosion, thermal fatigue cracks and foreign object
damage. Such conditions result in many cases in the
need for repairing and/or replacement of the
components, and usually represents a significant
operating expense and time out of service [2].
Conventional methods of repairing have had limited
success for turbine engine components. For instance,
repairing the turbine blade with conventional welding
techniques subjects the turbine blade to high
temperatures and promotes hot cracking in the
welding area [3]. In the present work a
nonconventional repairing process known as Cold Gas
Spraying Process, which is part of the family of the
thermal spraying processes, is introduced for first
time in the Mexican market for repairing turbine
engine components. The cold spray process can apply
a powder material to the worn surface of the turbine
engine components to restore both geometry and
dimension and to repair other defects in these
components (4, a).

METHODOLOGY

In the present work, a high pressure cold spray
system (Impact 9/8. Impact Innavations, Germany) at
particle deformation and without loss of reasonable
deposition efficiency. The present work demaonstrates
the feasibility of employing the cold gas spraying the
facilities of the National Laboratory of Thermal Spray
(CENAPROT) at CINVESTAV Queretaro, Mexico, was

employed for repairing gas turbine components. In a

first approach, Ni-base powders were cold sprayed
onto flat Inconel substrates to find out the optimal
spraying conditions. Then, the microstructure and
porosity level of the deposits were studied to evaluate
feasibility of the coatings for repairing. Further
changes in the spraying conditions were proposed to
reduce porosity levels. The studies were also
performed varying the angle of deposition to
determine effects on the microstructure of the
coatings and feasibility to make deposits in complex
sites for repairing. Based on the experimental results
obtained on flat substrates, real gas turbine
components were consequently repaired using the
cold spray technique.

RESLLTS

Impact of the Ni-base particles on the Inconel
substrate at angles of 80¢, 7ae, B0 and 43 was
experimentally characterized. The results showed a
variation in the deposition efficiency of the deposits.
In general, the best angles for deposition are those at
0. The characterization results also revealed that
the gas pressure and spraying distance are
parameters that can play an important role in the
density of the deposits. The Robot velocity is a crucial
factor when repairing is performed since the scanning
of the gun can differ significantly to that employed for
the deposition of coatings.

CONCLUSIONS

The existence of an optimal spray angle range is a fact,
in which the bonding strength may be promoted under
the combination of the positive effect of process for
repairing turbine engine components in  the
aeronautical industry.
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INTRODUCCION

El disefio de |os aeropuertos estd compuesto por una
serie de normativas, planos estructurales y
conocimiento de |as condiciones atmosféricas que se
pueden tener en dicha zona geogréfica. En este
sentido, las corrientes de aire que existen tienen que
cumplir ciertas caracteristicas que promuevan el
adecuado desempeiio de |as aeronaves.

El  presente proyecto busca estudiar el
comportamiento del campo vectorial de velocidades
presentes en un aeropuerto en las cabeceras de la
pista ya que en esta seccion podemos encontrar
corrientes de aire generados por la atmosfera y por
|os gases de los motores de |os aviones.

METODOLOGIA

El presente proyecto se divide en 3 etapas:

1) Realizar un analisis experimental del campo
de velocidades en la cabecera de |a pista en
un aeropuerto.

2) Realizar un anélisis experimental del campo
de presiones en un aeropuerto.

3) Determinar cudles son las zonas de alta
velocidad y presiones para conocer las
condiciones con las cuales se pueda
calcular la energia cinética que se puede
utilizar.

RESULTADDS
1) Se analizo el Anexo 14 (aeradromos) de |a
OACI, encontrando que los aeropuertos que
tengan pistas con |a tecnologia para efectuar
aterrizajes de precision con ayuda de
instrumentos  tienen la posibilidad de
incorporar edificaciones  que o

comprometan la sequridad ni operaciones de
las aeronaves.

2) Se encontrd que en base a los datos
recabados existen zonas de alta presidn en
las cabeceras de la pista mientras que las
zonas de baja presian se encuentran en las
periferias del aeropuertu.

3) Se realizd el calculo de energia cinética del
viento y se determind que |a energia es lo
suficientemente grande como  para
aprovecharlas.

CONCLUSIONES

Esto permite considerar que las zonas hacia donde se
dirigen los vientos pueden ser una excelente
oportunidad para aprovechar la energia cinética de
|os gases incorporando un mecanismo que aproveche
dicha energia. De acuerdo con la normativa se
encontrd que podemos disponer de |a cabecera de |a
pista siempre y cuando se realice un estudio
aerondutico con la autoridad competente.
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Conceptual design of a micro jet turbine engine
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INTRODUCTION

The Mexican aerospace industry is undergoing a
transition from manufacturing to  design  and
engineering industrial capacities. This means
undergraduate aerospace engineering education in
Mexico has to be robust to provide highly valuable
technical skills such as computer aided design and
simulation. This paper presents the conceptual design
of a 70-N thrust micro gas turbine engine (MGT) using
propane as fuel. The objective of the project is to
design the complete engine by undergraduate
students and professors from the Autonomous
University of Chihuahua (UACH), and the support of
Honeywell  Aerospace  Chihuahua  engineering
capabilities to build and test the engine. This paper
presents the thermodynamic cycle analysis along with
a preliminary 30 geometry for future detailed
aerodynamic and structural analysis.

METHODOLOGY

Starting with a literature study of gas turbine engines
and aerodynamics (1] [2] and the initial requirements
of the MGT, an undergraduate aerospace student
created a spreadsheet with the formulas to calculate
the thermodynamic cycle. Such analysis provides
temperature, pressure, and mass flow rate of each
section of the engine (compressor, combustion
chamber, turbine and nozzle). Also, it provides the
initial data to input into a high-fidelity CAE solver to
calculate initial geometric representation of the
engine. Then CAD tools are employed for visualization
of the initial engine geometry.

RESULTS

The theoretical thrust generated by the MGT
thermodynamic analysis was 70.02 N, very close to
the initial requirement. In addition, a Thrust Specific
Fuel Consumption of 144 g/Nh was obtained.

1 - 3

| 2 3 4 2
Pressure o3 | 7782 | 7782 | 135 101.3
(Mpa)

IE;"PEF“”FE 2931 | 481 | 760 | 6539 | il
Mass Flow

(ka/s) 0.343 0.346

Figure 1. Engine major parts and thermodynamic data.

CONCLUSION

This project will continue with the detailed design
of each of the engine sections. The employment of
CAD and CAE tools along with methodologies such
as BD&T will provide the means to successfully
design and test this small engine. All of these tasks
will be performed by undergraduate students.
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INTRODUCTION

The development of efficient aerospace systems
requires the use of high-fidelity computational
resources to obtain performance gains in all phases
of operation. Computational Fluid Dynamics (CFD) and
Finite Element Analysis (FEA) are tools that can be
used to improve the performance of propulsion
system components during the design stage. In this
paper, a manual aero-structural optimization is
performed on the geometry of a small gas turbine
engine impeller to investigate potential gains in
performance in terms of pressure ratio, isentropic
efficiency, stress and strain with respect to the
baseline model. This work is part of a project to design
and build a small jet engine at the University of
Chihuahua, Mexico for teaching purposes.

METHODOLOGY

The modelling and optimization were done using the
software ANSYS 19™, with its component systems in
turbomachinery (CFD) and static structural analysis
(FEA). An initial baseline model was created in VISTA
CCM™ using the results of the thermodynamic cycle
and initial parameters obtained from calculations
supported by a previous literature study [1][2). During
the optimization process, the baseline geometry is
parametrically modified and simulated simultaneously
in CFD and FEA until an optimum geometry is found.

RESLLTS

A total of 81 iterations were performed and analyzed
to improve the impeller pressure ratio, isentropic
efficiency, stress, and strain (deformation). It was
found that iteration 29 improves the performance of

the impeller by the largest margins. Table | shows the
improvements over the baseline model.

Table 1. Results of baseline and optimized

impeller.
Ferfnrm.anna Raseline model Optimized
metric model
Stress (MPa) 4BR 443
Deformation (mm) 0.39 0.38
Isentropic Efficiency
%) 3027 90.25
Pressure Ratio 2.49 2.0
CONCLUSION

In this investigation it is shown that it is possible to
increase the aero-structural performance of a small
turbine engine impeller by using state-of-the-art CFD
and FEA tools and techniques. This optimization
provided an improved geometry upon which to start
designing in detail the next part which is the diffuser,
so the complete compressor of the engine is finished.
A future work on this impeller might be the
incorporation of numerical optimization techniques
using gradient-based or gradient-free optimizers to
investigate further gains in performance. The design
of propulsion systems is a multidisciplinary endeavor
and requires solutions from diverse disciplines.
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INTRODUCCIGN

Las uniones adhesivas son muy importantes en la
industria aerondutica [l] donde las principales
empresas (Boeing, Airbus et al.), junto con centros de
investigacin, universidades y agencias aeronduticas
(FAA, EASA) realizan investigacion aplicada teniendo
como meta el afio 2020 para contar con un proceso
de certificacian donde se puedan utilizar solo uniones
adhesivas sin remaches en la fabricacion de
estructuras primarias en aeronaves [2). En este
trabajo se presentan avances en el desarrollo de un
modelo basado en FEM de la respuesta estructural
dinamica de las Uniones Estructurales Adhesivas
Precargadas (Uniones EAP) con dafio progresiva.

METODOLOGIA

Fue utilizado el FEM por medio de ANSYS para modelar
y analizar la respuesta de la dindmica de las uniones
EAP con dafio progresivo. El modelo geométrico se
basa en el ASTM DIO0Z-10 Standard Test Method for
Apparent Shear Strength of  Singlelap-Joint
Adhesively Bonded Metal Specimens by Tension
Loading (Metal-to-Metal) [3]. En la zona de traslape
simple se modela un adhesiva 3M™ ScotchWeld™
Epoxy Adhesive EC-2216 B/A probado y certificado
para aplicaciones aeroespaciales [4). Realizando
andlisis modal y armanico se obtuvo la funcian de
respuesta a la frecuencia (FRF) para condiciones de
precarga y avances progresivos de "grietas”.

RESULTADOS

En la figura l.a. se muestra el modelo geométrico en
FEM del espécimen de uniones EAP con precarga y en
|a figura |.b se muestra la FRF de |a condicitn pristina
0 “sin grieta” y con avance de "grieta” de .o mmen el

adhesivo donde se puede observar el cambio en
frecuencia del primero y sequndo arménico.

b)
Figura 1. a) Modelo elemento finito; b) Relacidn
del cambio en la frecuencia modal debido al avance
progresivo de “grieta”,

CONCLUSIONES

0s modos de vioracidn son sensibles al avance
L dos de vib bles al
progresivo de la “grieta”, debido a que estas se
forman una discontinuidad en la geometria del modelo.
xiste una relacion no lineal entre el avance
Exist | lineal entre el
progresivo de |a “grieta” y el cambio en la frecuencia
modal para el rango modal analizado.
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Diseiio y anélisis de una estructura para un dron de
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INTRODUCCIGN.

En esta dltima década se han ido incorporando en
muchos ambitos de uso civil el uso de vehiculos no
tripulados. Las aplicaciones donde se emplean este
tipo de vehiculos son muy amplios: control de calidad
del aire, control meteoroldgico, extincidn de incendios,
operaciones de rescate, cartografica, etc. El presente
proyecto tiene como objetivo la innovacion en un
disefio estructural para un vehiculo aéreo no tripulado
que tenga como caracteristicas principales una
aerodindmica en su estructura que disminuya
principalmente |a fuerza de arrastre y una estructura
con la capacidad de soportar los esfuerzos que se
presenten en vuelo [1].

El modelado estructural se propuso con la nocian de
cumplir con los siguientes puntos: las cargas a las que
estara sometida, el peso de todos los elementos que
la conforman. la eficiencia estructural, facil
manufactura y el arreglo estructural [2]. La principal
razan por el cual el disefio estructural-aerodingmico
debe cumplirse perfectamente es por el tipo de misian
a desempefiar para brindar prestaciones apropiadas,
factibles e inmediatas a los beneficiarios [3].

Img. Dos vistas del modelo estructural: (a) Lado
izquierdo, vista inferior; (b) Lado derecha, vista
frontal.

METODOLOGIA

En el modelado del vehiculo aéreo no tripulado fue
disefiado para otorgarle la capacidad de moverse con
rapidez y sin tantas limitaciones en el entorno donde
se utiliza (aire). Para las mejoras se tuvo que
profundizar en el conocimiento, comprensidn,
aplicacion, analisis, comportamiento y sintesis de las
teorias estructurales y aerodindmicas. Con todo lo
anterior se logrd proponer un arreglo estructural y un
disefio aerodindmico que en conjunto es sustentable.

RESULTADDS

A partir de clases especializadas en aerodinamica y
estructuras se obtuvo un disefio estructural optimo,
con el cual se logra mejoras en la estructura para
poder soportar las cargas aerodindmicas que se
presentan durante la dinamica del vehiculo en vuelo,
se hizo mas ligero y se obtuvo una eficiencia
aerodingmica apta para su uso.

CONCLUSIDNES

la configuracian estructural se le realiza un
anélisis analitico por métodos propuestos por Elmer
Burhn, los cuales se corroboraron con simulaciones
numéricas y se obtuvieron datos favorables de la
geometria estructural propuesta.
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Estado del arte para el anélisis de la flexo-torcitn en aeronaves no
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INTRODUCCIGN

El Alutter es un fendmeno peligroso el cual puede
afectar a estructuras flexibles que estén expuestas a
cargas aerodindmicas y fuerzas inerciales.

En 1940, el derrumbe del puente sobre el estrecho de
Tacoma dio lugar a un periodo de ardua investigacian,
lo cual gererd el acta fundacional de |la
aeroelasticidad en la ingenierfa civil.

En un avian, el perder las superficies de sustentacitn
y/0 control puede ser fatal. En el ala de un avidn la
aeroelasticidad es una oscilacion que se produce y se
llegan a mantener por fuerzas aerodindmicas que
pueden ser soportadas por la estructura misma del
avian. [1]

Stider (1946) fue el primero quien estudio
experimentalmente el Autter de desplome a gran
detalle. [2]

En los afios 70°s se hicieron los primeros anélisis
aeroelasticos en flujos transanicos usando técnicas
como la dindmica de flujo computacional (Z7por sus
siglas en inglés).

Magnus and Yoshihara (I976) hacen los primeros
célculos en flujos inestables sobre un perfil alar
usando superficie de control (#az%). [2]

Steeves C.A. (2008) desarrollan tecnologia que varia
el recubrimiento en la semi-ala utilizada para generar
una rigidez anisotrapica en el plano de deformacitn
de curva. [3]

En el afio 2013 se realizd un estudio llamado “Wind
Tunnel Testing of the Fish Bone Active Camber
Morphing Concept” (B. K. S. Woods, 2013) en la cual
hacen la comparacian entre una estructura normal y
una estructura llamada “Fish Bone Active Camber”
donde se muestra un incremento en la polar
aerodinamica al someterla a estudio. [4)

METODOLDGIA
Calcular y analizar punto por punto el
comportamiento del Ala bajo el fendmeno de |a
flexotorsian y observar sus rangos operables y
no operables con respecto a la variacian de la
Velocidad. Calcular la  Flexo-torsian — en
diferentes superficies de control

- Rango de operacian de los Alerones.

CONCLUSION

El Estado del Arte para el anélisis de la Flexo-
torcion en Aeronaves no Tripuladas para
Vigilancia del Terreno, nos deja la inquietud de
analizar el efecto de Autteren una aeronave de
dimensiones a escala. Se generan grandes
interrogantes sobre la estructura que debe
componer tanto el ala como el fuselaje de la
aeronave, asi como los materiales a utilizar, los
cuales se esperan analizar en este proyecto.
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INTRODUCCIGN.

El estudio de las energias renovables continda en
desarrollo en el pais y la energia edlica es de gran
importancia debido a que México tiene zonas con
velocidades de viento favorables para el buen
desempefio de un aerogenerador de alta potencia; sin
embargo, canalizar toda |a energia captada a las zonas
urbanas implica una pérdida considerable, por lo que
actualmente se busca desarrollar aerogeneradores de
baja potencia que se adapten a condiciones no
exclusivas de parques edlicos.

Existen estudios tedricos del disefio y desempeiio de
aerogeneradores  que no  se  han validado
experimentalmente. Por ello, en el presente trabajo se
muestra la caracterizacian en forma experimental de
la influencia. en el desempefio, de la variacian del
angulo de ataque de las palas con perfil S809 [1] de un
aerogenerador de baja potencia de eje horizontal bajo
condiciones de viento similares a las presentes en el
municipio de Ecatepec [2).

METODOLOGIA

A partir del estado del arte se definia el perfil a
emplear, las dimensiones y configuracian  del
aerogenerador. Con manufactura aditiva se construyd
un prototipo modular que permitio la variacion del
angulo de ataque de sus palas de 0 a 30° Se
consideraron velocidades de viento de | a @ m/s y
variaciones en el angulo de ataque con incrementos de
0" para determinar la combinacian que proporciona el
mejor rendimiento a partir de las RPM y el voltaje
medidos. Las pruebas del tinel de viento se llevaron a

cabo en Departamento de mecanica de fluidos del
Karlsruhe Institute of Technology (KIT), Alemania.

RESULTADDOS

Los resultados experimentales para un angulo de 12°
son mostrados en la Figura |, mostrando que a partir
de cierta velocidad el voltaje obtenido no aumenta més.
Esto sucede con las mediciones hechas para cada
angulo analizado.
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Figura . Voltaje obtenido en funcitn de la velocidad
para un angulo de ataque de [a°.

CONCLUSIONES

Se identificaron los rangos de operacion del
aerogenerador para diferentes velocidades y angulos
de ataque de sus palas. Como trabajo a futuro se
plantea realizar las pruebas en |a zona geogréfica de
interés y analizar otras configuraciones de palas.

REFERENCIAS

(1) D.M., Somers. Jesign and experimental results for
the S804 airfoil National Renewable Energy Lab.,
Golden, CO. United States (1997). Mapa digital de
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Complementacidn del programa de estimulacidn

temprana para la crianza de cachorros de la fuerza aérea colombiana
T8. Alvaro Melendez Quintero, AT. Brayan Rojas Martinez

Fuerza Aerea Colombiana
ahmgZ2@yahoo.com

INTRODUCCION

Dentro de las conductas a mejorar, la méas importante,
que ha generado inconvenientes operativos en los
semovientes caninos es la agresividad, la cual no se
da por el individuo, en este caso, el perro no cuenta
con las herramientas adecuadas para enfrentar los
estimulos que encuentra en cada momento donde
afronta una nueva experiencia.

Las entidades gubernamentales que trabajan con el
recurso canino, a nivel nacional, no cuentan con una
herramienta importante como el cuarto de
endurecimiento psicoldgico, cabe resaltar que los
semaovientes caninos que se crian en la Escuela de
Instruccian Canino Militar -ESCAM- ubicada en el
Comando Aéreo de Mantenimiento -CAMAN- en el
municipio de Madrid, Cundinamarca, no son expuestos
de manera natural a los estimulos a los que se
enfrentan en las diferentes Unidades Aéreas, como
son el ruido de las aeronaves, el flujp vehicular,
recintos cerrados con texturas diferentes en sus
pisos, |o cual hace que el ambiente que se simula en el
cuarto de endurecimiento psicolégico sea una ayuda
al proceso formativo del perro generando una
madurez de respuesta en cada una de sus conductas.

METODOLOGIA

La falta de sociabilizacitn en los caninos de la Fuerza
Aérea Colombiana es un problema que se ha
manifestado por las conductas que estos semovientes
demuestran en las diferentes unidades aéreas,
situacion que puede generar una disminucidn en la
capacidad operativa, asi como un desgaste en
recursos, material de trabajo y talento humano para
la Escuela de Instruccian Canino Militar en la
modificacian de estas conductas. En esta investigacidn

se observarda de manera puntual  algunos
comportamientos  que  se  desarrollan en las
operaciones diarias con caninos militares en las
diferentes Unidades de la Fuerza, con lo que se puede
interpretar y evidenciar que puede llegar a cambiar
una herramienta tan importante como lo es el cuarto
de endurecimiento psicolagico.

RESULTADDS

En la llustracian No.l. se muestra la pregunta No.l, 4EI
hecho de no desarrollar en el semoviente canino
durante su fase de IMPRINTING los estimulos auditivos,
tactiles y visuales, afectara en un futuro su parte
operativa?

Pregunta No. 1

CONCLUSIONES

(bservando el trabajo diario con los semovientes
caninos cachorros, queda claro que se debe realizar
diariamente, y el limite de los estimulos a los cuales
se exponen los semovientes solo deben ser la
creatividad, esto permite que cualquier tipo de
experiencia se afrontada de la mejor manera.

Algo importante que se debe hacer con el grupo de
cachorros el cual se observd, es un seguimiento
durante el desarrollo de las siguientes etapas
(enriquecimiento - precurso- curso - operatividad en
la Base Aérea).
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Diagnastico sobre el uso de drones para la sequridad y vigilancia en el drea

perimetral de la base aérea sede del comando aéreo de combate No.| -CACOM-|
T4. Wilmer Villada Agudelo
AL. Juan Guerrero Barrera
ahmgZ2[@yahoo.com

INTRODUCCION

Este proyecto se busca proponer un diagndstico para
implementar dicho dispositivo en la seguridad y
vigilancia de las bases aéreas, debido a que cada vez
se debe innovar, fortalecer la sequridad con la que
dispone la fuerza aérea. centinelas, los CCTV o
cémaras de sequridad, sensores, caninos de
sequridad, etc. Los medios  anteriormente
mencionados requieren de un apoyo, que permita
cubrir los sectores y detectar novedades por ejemplo
los centinelas y las camaras, asi mismo el réapido
desplazamiento del dron al momento de detectarse
una reaccian o una situacion anormal que altere la
sequridad de la base aérea.

El objetivo de este proyecto es mostrar todo o
relacionado al funcionamiento de un dron y como
podria ser implementado en el sistema de sequridad
como lo puede ser realizar video en tiempo real desde
el aire sin perder de vista el objetivo, también
verificando detalladamente los sectores y apoyar en
cualquier novedad referente a la seguridad de la base.

METODOLOGIA

Para el proceso de investigacion se ha tenido en
cuenta la informacion que han aportado los
documentos consultados, ademés de datos acerca del
tema de estos equipos que se han publicado en la web.
De acuerdo con la informacion se le ha dado un
enfoque direccionado a la seguridad de la base,
utilizando |a nueva tecnologia de drones.

Los datos que se han tomado para la investigacidn son
soportados por publicaciones oficiales de |a Escuela
de Postgrados de la Fuerza Aérea Colombiana, que en
su publicacion de "sequridad operacional y logistica
aerondutica” ofrece datos de relevancia para la
investigacion realizada, emitiendo informacian en
contexto general acerca de las aplicaciones de los

drones en otros paises y en Colombia, ademas de la
reglamentacian de otros paises comparada con la de
nuestro pais.

RESULTADDOS

Teniendo en cuenta los resultados de las encuestas
realizadas se puede evidenciar la aprobacidn y lo
viable que puede llegar a ser la propuesta de
implementar este dispositivo para mejorar el sistema
de seguridad de |a base aérea CACOM-I, conociendo
que en la actualidad |os drones son un medio eficaz
para cubrir ciertos espacios en |os que son de dificil
acceso de visian para los centinelas y las camaras.

CONCLUSIONES

De acuerdo con la investigacion realizada para
estructurar el diagndstico del uso de drones para
sequridad se llega a la conclusian de que debido a la
versatilidad de estos dispositivos y de las funciones
con las que vienen integrados, es conveniente poder
adquirir el equipo que se recomienda para poder
obtener una capacidad adicional en apoyo de la
sequridad de la base.

Adicionalmente cabe resaltar que durante la
investigacion se logrd identificar que esta propuesta
de proyecto es base fundamental para demostrar las
capacidades de la tecnologia de los drones, y que, con
base a esto, a futuro se puede dar mas ideas para
sequir contribuyendo con este tema, como por
ejemplo implementar camaras de visidn nocturnas
y/0 camaras térmicas en los drones, sistemas anti-
drones para disuadir posibles infiltraciones en las
bases por otros dispositivos remotos.

REFERENCIAS
(1] J C Salazar 42’4 circular 007 ), p. 5-T, (2011).
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Control de fuerza-posicidn de actuadores para el elevador de un UAV
G. Ramirez Villa", A. Traslosheras Michel, M. Torres Rivera
Universidad Aeronautica en Querétaro.
goretti.ramirez@unag.edu.mx

INTRODUCCION

Como parte del desarrollo del sistema de superficies
de control de vuelo de un vehiculo aéreo no tripulado
(UAV), se propuso asignar una relacian dindgmica entre
|as variables de posician y de fuerza involucradas, con
el objetivo de manipular el contacto de las superficies
de control de vuelo del UAV y las perturbaciones que
establece el ambiente al que se enfrentara.

Partiendo del esquema de un UAV de ala fija, el
proyecto se centra en el control del elevador de dicho
vehiculo. Asi mismo, este enfoque deja de lado el
modelo del ambiente en que interactia el vehiculo,
para simplificar el sistema y las ecuaciones que lo
describen.

METODOLOGIA

Como punto de partida, se plantea la estructura de la
planta con base en el modelo tedrico de un motor de
CD (corriente directa), para identificar el sistema por
el método de minimos cuadrados. Una vez obtenido el
modelo se realiza la validacion mediante simulacidn, y
se analizan algunas caracteristicas del sistema como
o son su estabilidad y su respuesta transitoria.

A partic del lugar geométrico de las raices se
proponen las caracteristicas deseables del sistema de
control de posician en lazo cerrado con las cuales se
realiza el disein de dos controladores de
fuerzaposicion para el motor; un controlador
proporcional derivativo (PD) y un controlador integral
proporcional derivativo (PID). Para la implementacidn
del lazo de control, se disefia un filtro de Kalman que
permita la estimacidn de variables en condiciones de
ruido, logrando mejorar los datos medidos
retroalimentados al controlador.

Finalmente se realizan pruebas de funcionamiento de
ambos controladores, a partir de las cuales se
sintonizan las ganancias, y con base en la respuesta

mostrada se  selecciona el controlador  cuyo
desempefio es idaneo para la aplicacidn.

RESULTADDOS

Realizando una identificacion del sistema se obtuvo el
modelo paramétrico del motor, permitiendo el disefio
de un sistema de control de posicidn-fuerza
implementado en un microcontrolador.

Al analizar la respuesta de |os experimentos realizados
en el banco de pruebas. se selecciond el esquema de
control cuya respuesta exhibia las  mejores
caracteristicas, entre las que destacan: un sistema
sensible a las fuerzas externas, con una capacidad de
respuesta en milisegundos, una precisian por encima
del 98% a la posicion deseada, capaz de reducir la
fuerza de salida del servomotor en hasta un a%.

CONCLUSIONES

Como primer acercamiento al control del elevador de
un UAV, se logrd la adaptacidn de un sistema clésico
de control de posician por medio del disefio y
desarrallo de un sistema de contral indirecto de fuerza
a través de la medicion y filtrado de esta dltima.

REFERENCIAS
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Banco experimental para la unidad de control de generador (GCU)

de la aeronave Cessna 208 Caravan
Renso Mardu Molano', AT. Losada Lavao Angie Paola®

Escuela de Suboficiales “CT Andrés M. Diaz” (ESUFA), (Fuerza Aérea Colombiana)

renso.molano@esufa.edu.co; renso.mardu@gmail.com; paolalosadaZ0@gmail.com

INTRODUCCIGN.

las operaciones que realizan los CESSNA 208
CARAVAN en sus diversos trayectos. deben mantener
|la sequridad durante el tiempo de vuelo. Parte de esta
sequridad se ve afectada cuando sistemas eléctricos,
como la unidad de control del generador (GCL),
presentan diversos tipos de fallas entre ellos: sobre
voltajes, pérdidas de voltaje, cortos en el sistema
eléctrico, calentamiento en los sistemas, entre otros,
dejando inoperable la aeronave, como se evidencia en
los registros de confiabilidad en Ios talleres de
mantenimiento de |a Fuerza Aérea Colombia.

Mediante el estudio de manuales con rigurosidad en el
pasu a paso, principalmente el manual de
mantenimiento de la aeronave Cessna-2088, en el
capitulo 024 (sistema eléctrico), proporcionado por la
casa fabricante, se contd con Informacian extensa,
siendo material para la construccian del prototipo que
se encargard de realizar pruebas a la GCU (Generator
Contral Unit).

METODOLOGIA

La investigacian aplicada, logro desde la tecnolagia
aerondutica, aproximarse a la resolucion de
problemas reales del conocimiento y mantenimiento
aerongutico. Obteniendo como producto, un banco
experimental para pruebas diagnasticas y de
calibracion,  con eficiencia y calidad, de los
diferentes sistemas componentes de esta unidad.

RESULTADDS
Se propone un disefio basado en el manual de

mantenimiento de la aeronave (MM. C-208 REV. 33),

una caja de medidas pequefias, con un espacio justo
para los componentes del panel anunciador.

lustracidn 1. Disefio Test Box MM Fuente:
Autar.

CONCLUSIONES

Con la elaboracidn del proyecto se logrd profundizar
mucho més acerca del sistema eléctrico del avian, se
verificaron completamente los manuales, adicional a
ello el estudio de diagramas eléctricos tanto de la
construccion de proyecto como la interpretacion de
los procedimientos de prueba, asi mismo como la
funcionalidad.

REFERENCIAS
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Simulacidn de propagacion de ondas Lamb para monitoreo de integridad estructural.

A.T. Rodriguez Ambriz', P. Lapez Cruz", D. F. Ledezma Ramirez”, M. Castillo Morales'
UIniversidad Autanoma de Nuevo Ledn, Facultad de Ingenieria Mecanica y Eléctrica, Centro de
Investigacion e Innovacidn en Ingenieria Aeronautica.
pedro.lopezcri@uanl.edu.mx

INTRODUCCION

El monitoreo estructural es una técnica de deteccian,
cuya aplicacian ha sido cada vez mas recurrente en el
sector aeroespacial debido a su capacidad de
identificar, localizar y cuantificar dafios estructurales
antes de que ocasionen una falla en el sistema [1]. Para
llevar a cabo estos analisis, las ondas Lamb se han
convertido en una herramienta muy dtil (1] debido a
que se pueden cubrir anélisis estructurales en
porciones de zonas amplias, utilizando solamente una
fuente de emision. Ademas de utilizarse este tipo de
ondas de manera experimental, también se han
utilizado cada vez en mayor frecuencia el uso de la
Ingenieria asistida por computadora, realizando
andlisis de elemento finito para fines tedricos.

METODOLOGIA

Se utilizd anélisis de elemento finito para modelar la
propagacion de ondas Lamb en estructuras sin
defectos y con defectos. Se analizd un panel de
aluminio con dimensiones a00mm X a00mm X Imm.
Para este analisis se consideraran frecuencias de
excitacidn entre al0 kHz y 1.8 MHz, [Z]). Una de las
formas de excitacion mas comunes es utilizando una
excitacidn Hanning (3], sobre un conjunto de nodos, la
cual se aplicd a este modelo.

RESULTADDS

La figura | muestra la propagacidn de la onda Lamb en
la placa iniciando desde el centro de la misma y
propagandose a la velocidad de onda hacia la periferia.
Un sensor o punto nodal de analisis, analiza el
desplazamiento contra el tiempo del punto simulando

|a instalacidn de un sensor. Esto mismo se realiza con
la placa con defecto.

Punto de radicidon

Displacament

Tene

Punto de excitacion

Figura 1. a) Propagacidn de ondas Lamb en la
estructura.

CONCLUSIONES

Del modelo de elemento finito se puede detectar un
cambio en |a amplitud de desplazamiento y tiempo en
zonas aledafias a grietas o fisuras, las cuales pueden
ser comparadas contra la estructura pristina. Esto es
aplicable para el monitoreo de la integridad de la
estructura.
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Anélisis de las caracteristicas de un aerogenerador de eje vertical no convencional

con pitch variable para mejorar su desempefio
A. Toribio Yesenia, J. Garcia Barrera,

J. Diaz Salgado, 0. M. Huerta Chavez.
Tecnolagico de Estudios Superiores de Tianguistenco.
Tecnolagico de Estudios Superiores de Ecatepec.
josusgb30&gmail com.mx

INTRODUCCIGN

En este trabajo se realiza el modelado, simulacian y
anélisis de las caracteristicas de un aerogenerador de
eje vertical (VAWT) con variacian de éngulo de pitch
tanto en respuesta estacionaria como transitoria. Los
modelos estético y dindmico propuestos para este fin
son un paso fundamental y necesario para poder
analizar |as caracteristicas estaticas y dindmicas de
este tipo de aerogeneradores no convencionales y
poder disefiar un control adecuado del angulo de pitch
que permita mejorar el desempeiio  del
aerogenerador. El modelo matematico utilizado
para la respuesta estacionaria es el denominado
“Double Multiple Stream Tube" [1]. La implementacidn
de este modelo estatico en un software especializado
de simulacion permite obtener para diferentes
condiciones de operacidn: (i) graficas de posician
angular vs torque promedio y ngulo de ataque del
aerogenerador y de cada una de sus élabes y (i)
graficas en 30 de posicion angular vstorque promedio
vs angulo de ataque. El posterior anélisis de estas
graficas permite la proposicion del angulo de pitch
adecuado a lo largo de una revolucidn de giro (de 0% a
3609) para con ello incrementar el torque promedio
del aerogenerador.  El modelo dindmico propuesto
consiste en |a combinacian de un modelo de segundo
orden de tipo inercia rotacional con friccion viscosa
acoplado con el modelo estatico “Double Multiple
Stream Tube". Hasta donde se tiene conocimiento éste
es el primer modelo dindmico debidamente detallado
y reportado. Las simulaciones de este modelo en un
software especializado  permiten obtener  las
respuestas transitorias de: (i) el torque promedio del
aerogenerador y de cada uno de los alabes, (i) la

posicion y velocidad angular de cada uno de los alabes,
y (iii) las fuerzas normales y tangenciales.

METODOLOGIA
En esta seccian se describe la metodologia utilizada
para la implementacion del modelo  estatico del
VAWT. El modelo obtenido esté basado en el modelo
Double Multiple Stream Tube descrito en el capitulo
anterior. El modelo numérico disefiado se basa en el
algoritmo presentado en (2], el cual a su vez utiliza
los modelos del doble disco actuador y del Multiple
Stream Tube [3].
Funcionamiento del algoritmo del modelo Double
Multiple Stream Tube.

Este algoritmo permite calcular el torque promedio
de un VAWT de palas rectas a partir de 3 principales
parametros de Bntrida (Figura 1) los cuales son: (i)

velocidad del aire | (ﬁ? valuui@d angular @ y (iii)
radio del aerogenerador .

Figura 1. Diagrama de bloques del algoritmo.

Los objetivos principales de la simulacian del
algoritmo  en Matlab son: () analizar el
comportamiento del torque promedio tanto en la
zona de alta velocidad como en la zona de baja
velocidad, esto a diferentes velocidades con un
T.S.R. constante y (i) comprobar el comportamiento
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del torque promedio en una revolucidn con un dngulo
de ataque constante.

Metodologia para la implementacion del modelo
dindmico

Para realizar las pruebas dinamicas se propuso un
modelo dindmico de sequndo orden de tipo inercia
rotacional con friccion viscosa (1), donde el torque de
excitacidn se calcula con ayuda de una funcian en
Simulink escrita en MATLAB. El modelo dinamico se
utiliza tanto para la zona de alta y baja velocidad.

0= (D00 +d

El algoritmo requiere como entradas la posician y
velocidad angulares generados por los  blogues
integradores de Simulink y la velocidad del viento.
Estas entradas sirven para el calculo de la velocidad
relativa del viento, el nimero de Reynolds y el angulo
de ataque para cada posician angular.

Posteriormente, el sistema realiza una interpolacidn
bidimensional respecto al angulo de ataque y nimero
de Reynolds con la finalidad de obtener los
coeficientes de arrastre y sustentacidn de la pala y
con ello los coeficientes tangencial y normal en cada
posician angular. Para obtener el torque promedio de
|a turbina se requiere del coeficiente tangencial y de
parametros de disefio los cuales son: radio de la
turbina, longitud y cuerda de la pala y de la densidad
del aire. Finalmente, el torque promedio se emplea en
el modelo dindmico en conjunto con la inercia
rotacional y el coeficiente de viscosidad propio del
sistema para el célculo de la aceleracidn angular

(Figura 2).

L -
= IS - R
L] L ]
L]
PRI N L0000

Figura 2. Diagrama de bloques del algoritmo
dindmico.
Este modelo permite determinar la respuesta
transitoria del aerogenerador y con ello analizar el
comportamiento dindmico del sistema a distintas
velocidades de viento. Las respuestas que se pueden

obtener incluyen: () el torque generado por cada pala
y por el aerogenerador, (i) la posicion angular, (iii) |a
velocidad angular, (iv) la fuerza normal y (v) la fuerza
tangencial de cada pala.

RESULTADOS

Pruebas estiticas a lazo cerrado con una
estrategia de control propuesta

Los resultados estacionarios obtenidos en las
simulaciones anteriores muestran que el maximo
torque se genera con un ngulo de ataque alrededor
de los 10° y el menor alrededor de los 02, al menos
para un T.5.R. constante de 4.2.

Muchas otras estrategias se pueden proponer para
aumentar la eficiencia del aerogenerador, por
ejemplo, una que trabaje de forma diferenciada en
|os cuatro cuadrantes de la posicion angular de los
dlabes y cuyo objetivo de control sea: alejar lo mas
posible el angulo de ataque del valor minimo y
acercarlo lo mas posible al valor méaximo.

Pruebas de la respuesta transitoria con dos
sefiales de entrada.

Este grupo de pruebas buscan mostrar, por vez
primera, las caracteristicas de la respuesta
transitoria del aerogenerador ante dos diferentes
entradas de prueba, recordando que la entrada del
aerogenerador es la velocidad del viento. Las dos
entradas de prueba seleccionadas son: (i) entrada
escalan) de subida y bajada (3). y (i) onda senoidal
con un componente de CD (4). La primera sefial de
entrada busca simular como el aerogenerador
responde desde el reposo ante una réafaga de viento
de 10 m/s con una duracion de 4 minutos que luego
desaparece. la sequnda sefial busca simular una
rafaga de viento que aumenta y disminuye alrededor
de los B m/s de velocidad en una forma periddica.

0.01 <10

w() =110 ¢=10
—10 ¢t>250.(3)

uy(t) = Asen(wt) + ¢ (4)

Este andlisis demuestra que al igual que con |
entrada escaldn el sistema tiende a entrar a su zona
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en estado estacionario en aproximadamente 3o
segundos. Esto nos da una mejor idea del
comportamiento  que  deberia de  tener el
aerogenerador con este tipop de onda y estos
parametros. Independientemente de esto, la
finalidad de esta prueba es simular por medio de una
entrada senoidal el comportamiento que tendria el
aerogenerador ante niveles altos y bajos de la
velocidad de vienta.

Con base a las graficas a pesar de que la entrada
tiene altos y bajos de velocidad de viento la posician
de las palas sigue creciendo, en otras palabras, el
aerogenerador sigue girando. Por el otro lado, la
velocidad angular alcanza un méximo de o rad/seg y
un minimo de 0.70 rad/seq esto demuestra que, si
efectivamente el aerogenerador no deja de girar.
tiene altas y bajas velocidades, pero el
aerogenerador sigue rotando. Ademas, el torque total
es proporcional a la velocidad del viento. Otro aspecto
importante es que los torques de las palas |y 2 se
anulan para ciertos intervalos de tiempo como por
ejemplo para el intervalo de 12 a |7 sequndos lo que
provoca es que la velocidad angular disminuya para
cada pala y por tanto el torque.

Comparacidn de las respuestas estacionarias con
los modelos estatico y dindmico.

A fin de equiparar los dos modelos propuestos e
implementados en este trabajo en condiciones
Bquitativas se propone esta dltima prueba: la
comparacian de las respuestas estacionarias con los
modelos estético y dindmico. Cabe sefialar que no se
espera encontrar una perfecta concordancia
cuantitativa ya que los modelos difieren en el nimero
de tubos considerados para el célculo de los
parametros de la zona de influencia de los alabes;
mientras que el modelo dindmico considera un solo
tubo, el modelo estético considera 20. La figura 3
muestra un ciclo de las respuestas en estado
estacionario obtenidas con los modelos estatico y
dingmico respectivamente, y la Tabla | los torques
méximo, minimo y promedio de cada una de las
respuestas. Se puede observar en los valores
estacionarios que existe una concordancia
cuantitativa en los tres torques considerados.

También, se puede observar una gran concordancia
cualitativa ya que las curvas presentan regiones muy

similares: (i)  dos

areas

con

torque

preponderantemente positivo al inicio y fin de cada
ciclo y (i) un é&rea con valores de torque
preponderantemente negativos en la parte media del

ciclo.

Figura 3. Comparacidn del torque en un ciclo en
estado estacionario con los modelos estético y
dindmico con una velocidad de viento de [0m/s.

Tabla 1. Comparacicn de |os parametros en estado
estacionario de los modelos estatico y dindmico.

Modelo Torque Torque Torque

promedio maximo minimo

Estatico [.0678 Nm a0Nm | -7.0Nm
Dinamico | 1.2486 Nm 6.2ZNm | -TaNm

CONCLUSIONES

Algunos modelos dingmicos se han propuesto, sin
embargo, la mayoria de estos no son o
sufientemente detallados y se hace incomprensible
su entendimiento [4), (2] [B] y (7). En este trabajo
se presenta el modelado, la simulacian y el anélisis
de las caracteristicas aerodindmicas de los
componentes principales de un VAWT, cumpliendo
con los objetivos planteados: estableciendo e
implementando  en  simulacion dos  modelos
matematicos del VAWT para obtener |a respuesta en
estado estacionario y transitorio.

Los dos modelos propuestos muestran una gran
concordancia cualitativa y cuantitativa y una clara
diferenciacion de las dos regiones  de
funcionamiento del aerogenerador: la que aporta un
torque positivo y la que aporta uno negativo. La
importancia de estos modelos propuestos es que
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permiten  establecer 'y simular  diferentes

estrategias de control para lograr que el momento

producido por el aerogenerador presente menores

variaciones a lo largo de un ciclo de operacian

logrando asi aumentar |a eficiencia del mismo. En

particular se propuso y se simuld una estrategia de

control muy simple. pero a la vez tedrica ya que su

implementacidn practica implicaria grandes retos

técnicos. Sin embargo, con esta estrategia

propuesta (mantener constante el angulo de atague

en su valor que maximiza el torque a través de la

modificacion consecuente del angulo de pitch) se

muestra un aumento del torque producido de casi

seis veces el torque original, estableciendo un punto

de comparacion y partida para el disefio de un

control adecuado por retroalimentacion ya sea con

esta estrategia u otras que pudieran proponerse.

El analisis de las respuestas estacionarias y
transitorias con ambos modelos permiten concluir
que: () el torque generado es proporcional al
cuadrado de la velocidad del viento, (ii) existen
angulos de ataque donde se minimiza y maximiza el
torque generado, (iii) para un aerogenerador de eje
vertical de dos palas rectas existen ciertos intervalos
de tiempo donde se presenta una anulacidn de los
torques generados, (iv) la respuesta transitoria es
inherente a los parametros fisicos del aerogenerador
e independiente de la entrada y (v) para sefales
periddicas la salida del sistema conserva la
frecuencia de oscilacion dada por la entrada. Sin
embargo, queda mucho trabajo futuro por hacer.
Todas las conclusiones aqui mencionadas fueron
obtenidas para un T.S.R. constante y un flujo de viento
de baja velocidad menor a 20 m/s, es decir, cercano
al flujo laminar. Deben de realizarse pruebas con
diferentes T.8.R. mayores y menores al aqui utilizado
y considerar velocidades de aire que impliquen flujo
turbulento. Por otro lado, salo se hicieron
simulaciones con un aerogenerador de eje vertical
con dos palas, siendo que el software disefiado se
puede modificar facilmente para considerar un
mayor nimero de palas, ademas de que es posible
modificarlo de forma adecuada para la inclusian de un
aerogenerador de palas rectas con émbolo central.
Otros aspectos a mejorar el los algoritmos son: (i) la

inclusidn del modelo con maltiples tubos de corriente
en el modelo dindmico, (i) la inclusidn del dngulo de
pitch directamente en los célculos numéricos de la
simulacidn, (iii) el analisis del nomero de tubos
suficientes para una correcta disminucion del error
en la aproximacion numérica y (iv) la inclusian de un
mayor nimero de puntos en la tabla de angulo de
ataque y nimero de Reynolds para el célculo de los
coeficientes de levantamiento y arrastre para
mejorar la precision del célculos numéricos del
algoritmo.

Sin lugar a duda, este trabajo sienta un enorme
antecedente de modelado v significa un gran avance
en el analisis de este tipo de aerogeneradores, pues
abre la puerta para el correcto anélisis y disefio de
sistemas de control que busquen optimizar y mejorar
la eficiencia de los mismos.
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INTRODUCCIGN.

Como parte del proyecto CONACYT-AEM 275475 se
desarrolla una tobera de expansidn para un sistema
de propulsion en base a laminados de fibra de
carbonresing epdxica novoloca pirolisada  para
formacidn de un sistema carban-carban. Para ello, es
preciso la formacion del material compuesto
laminado de resinafibra antes de la pirolisis,
requiriendo que la geometria del disefio de |a tobera
sea respetada a fin de disminuir las perdidas en el
empuje generado.

En este trabajp se define el proceso de
manufactura de la tobera antes del proceso de
pirolisis, desde el disefio conceptual del molde hasta
la obtencian de una tobera a escala I:0 en fibra de
carbono. Las etapas realizadas en el proyecto fueron:
disefio y fabricacian de un molde, fabricacian de la
tobera en fibra de vidrio, y fabricacian de |a tobera a
en fibra de carbono. Esta informacian se utilizara en
fabricacian de la tobera a escala .

METODOLOGIA

A partir de las curvas calculadas para la parte interior
de |a tobera de expansidn, se disefid el molde en CAD.
Se decidio usar un proceso en escala :3 para
economizar el proyecto y facilitar los movimientos en
|a fabricacion. Se realizaron tres configuraciones del
molde para su armado, preparacidn y extraccitn de la
tobera, mejorando en cada iteracian el proceso de
manufactura. Los moldes se manufacturaron en
impresion 30 usando PLA.

Se disefiaron plantillas con la ayuda de un software
CAD para optimizar el corte de la fibra, procurando un
ajuste uniforme sin arrugas. De estos, dos fueron en
fibra de vidrio para definir el proceso general y uno

en fibra de carbono para adaptar el proceso al
material que se utilizara para la tobera final en escala
1. Para el formado del compuesto se utilizd la técnica
de wet-preg con bolsa de vacio.

RESULTADDOS

Se obtuvo una tobera escala |:3 en epaxico -fibra de
carbono con buen acabado en la superficie controlada
(figura 1). Se tiene un error medio en las dimensiones
de 1.6%, minimo de 0.7% y maximo de 3% en la zona
de la garganta, donde las dimensiones de |a pieza a
escala son muy reducidas y dificultan el moldeo del
compuesto, pero que se espera que a escala completa
no exista el problema.

Figura 1. Interior de la tobera escala |:3

CONCLUSIONES

El proceso de manufactura de |a tobera tiene un error
bajo. que se espera disminuya mas con la escala
completa. La informacion sobre el molde y la
manufactura permitird el desarrollo adecuado del
proceso y herramental para la tobera de escala [
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1. INTRODUCTIDN.

For thin films deposition, the PVD (Physical Vapor
Deposition) technique are one of the most used
technologies by the machine and tool sector. This is
due to the fact that it generates a wide range of hard
coatings with micro- and nano-structural properties
that improve useful life time of tools and mechanical
components. Most commonly used coatings in these
sectors are ternary nitrides such as c-TiALN which
presents excellent mechanical response and c-
CrixAN which has outstanding oxidation resistance.
Current approach is the addition of Ti to integrate
mechanical and thermal properties into one hard
coatings [1]. In this work, the effect of Ti-additions on
AICrN arc PVD coatings was investigated.

METHODOLOGY

For the deposition the cathodic arc pulverization a
coater unit from Oerlikan was used. Al/Cr (70/30 %
at) alloy and Ti cathodes were used. To obtain the
TiAICrN films, cathode current was maintained at 90
A to evaporate Ti and 130 A in the Al/Cr target. The
crystallographic  properties were evaluated by
grazing incidence angle XRD. Mechanical and
tribological responses of the Ti-AICrN and AICrN
coatings were analyzed by nano-indentation, scratch
testing and pin on disk methods.

RESLLTS

Table | shows the elementary chemical analysis EDS
of the deposited films and it can be prove the
presence of Ti in the Ti-AICrN arc PVD coating. On
the other hand, figure | compares the diffraction
patterns of the as coated AICrN and Ti-AICrN films.

Two phases corresponding to the solid solution of
Ti-AICrN and TiN were observed, indicating a local
precipitation due to high Ti content.

Table 1. Atomic composition of the synthesized films.

Elements | Al(at%) | Cr(at%) | Ti(at %)
I

AICrN 67.70 32.30 0

Ti-AICrN al.ob 2487 2371

RE 35

Intensidad (u.a)

28 (")

Figure 1. Diffraction pattern of AICrN (black) and Ti-
AICrN (red) coatings.

CONCLUSIONS

Ti high content resulted into precipitation of the TiN
phase in Ti-AICrN films, causing changes in the
mechanical response analyzed by scratch testing of
Ti-AICeN film where plastic deformation and radial
cracks were observed, meanwhile on the AICrN coating
only lateral cracks in scratch track were present.

REFERENCES
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[INTRODUCCIGN.

Las estructuras celulares de pared delgada tienen una
amplia gama de arquitecturas dentro de las que
destacan las de celda unitaria BCC [1], diamante de
Schwartz [2), honeycomb [3] y giroide de Schoen [4).
Estas estructuras pueden ofrecer caracteristicas de
alto desempefio tales como: alta resistencia
acompafiada por una masa relativamente baja, buenas
caracteristicas de absorcion de energia y buenas
propiedades de aislamiento térmico y acdstico o que
las hace adecuadas para productos aeroespaciales,
médicos y de ingenieria de gran valor [2], por ejemplo,
componentes aeronduticos, sistemas de enfriamiento,
filtros, implantes médicos y tejidos; y donde una
porosidad bien definida es deseada [a).

El objetivo de la presente investigacian es contribuir a
la disminucidn de las desventajas presentes en la
tecnologia DMLS en fabricacion de componentes
celulares, comparado con componentes con alta
relacion area-perimetro. Tales desventajas pueden ser:
a) el desplazamiento del haz (beam offset) elegido
inadecuadamente y que no compensa el tamafio del
punto del laser utilizado y, por lo tanto, la alberca de
fusian, que es relevante para el grosor de la pared o el
tamafio del puntal, difiere de la seccian transversal
deseada; b) el efecto de escalera inherente de AM y c)
debido a que son secciones muy pequeias, el espejo del
laser debe moverse y detenerse en mucho masmas
ocasiones, causando el deterioro de los galvandmetros
y reduciendo la eficiencia de fabricacian [62].

Los cambios en las estrategias de fabricacian
propuestos en este trabajo contribuyen a una reduccidn
en el tiempo de impresion y permiten obtener
propiedades similares o mejoradas en comparacian a
aquellas  obtenidas  empleando  estrategias

estandarizadas para componentes con relaciones altas
area - perimetro. [7]

METODOLDGIA

Para la experimentacion se fabricaron muestras de
estructura tipo honeycomb en aleacian IN718, para 3
diferentes espesores de pared, 100, 150 y 200 pm
manteniendo el tamaio de celda (3 mm). Se probaron 2
estrategias diferentes: 2 y 4 lineas de contorno,
comparadas con la estrategia estandar del fabricante
EOS (2 lineas de contorno y hatching) y para cada una
de ellas se realizaron modificaciones en los parémetros
de proceso para contornos, potencia, velocidad de
escaneo y beam offset. Para cada condician se evalud
la microdureza al centro del espesor de la pared.

RESULTADDS

Para un espesor de pared de 200 pm, los valores de
beam offset seleccionados fueron O, 26 y 31 pm.
obteniendo una disminucitn en la microdureza (293,
280 y 208 HV), respectivamente conforme se
incrementa el beam offset, a valores constantes de
potencia (10 W) y velocidad de escanen (312 mm/s).
Esta misma tendencia se observa para paredes de 1al
pm de espesor. Mediante el uso de las estrategias de
fabricacion propuestas, el proceso de fabricacion tuvo
una reduccion de tiempo de 92.1% en pared de 200 pm
con Z lineas y de 26.37% con 4 lineas de contorno
comparado con |a estrategia estandarizada de EOS. Por
otro lado, para espesores de [a0 pm |a reduccion fue de
43.37% con 2 lineas y de 27.13% para pared de (a0 ym

y estrategia con 4 lineas de contorno.

CONCLUSIONES

Las estrategias propuestas de contorno contribuyen a
disminuir los tiempos de fabricacian hasta en un 92.1%
comparada con |a estrategia estandar de EOS.
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Se observd un efecto claro del beam offset sobre la
microdureza mas que los parametros de potencia o
velocidad de escaneo.

Mediante la variacian del beam offset se encontrd que
es posible controlar la microdureza de las estructuras
honeycomb y por consecuencia se espera una variacidn
en la resistencia de las estructuras fabricadas.

la estrategia de 2 lineas mostrd ahorros de tiempo
mayores que la estrategia de 4 lineas, sin embargo,
ambas fueron mas eficientes que la estrategia
establecida por el fabricante.
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INTRODLCTION

An extensive research has been developed in the field
of composites for its technological application and
promising economic growth'. A group of composite
materials are Metal Matrix Nanocomposites (MMNCs)
that have proven to be materials with good structural
properties in additive manufacturing (AM) processes,
reducing the heat affected zone (HAZ) and increasing
the melted zone (MZ) of the depositsZ. A widely used
way to produce MMNCs is the high energy ball milling
(HEBM)®. In the present work is shown results
obtained in the characterization of a MMNC Ni-Aly03
prepared by HEBM and single tracks deposited using
Direct Metal Deposition (DMD) as AM, which are in
characterization progress.

METHODOLOGY

HEBM was carried out at 10-h for mixing Ni powder
and Alp0z nano-particles in 0, 1, 5. 10 and lavol %
fraction of Alp03. MMNC Ni-Al203 powder morphology
and alumina dispersion characterization was made
using SEM and EDS for elemental analysis. Particle
size distribution was measured with a laser
diffraction granulometer. The MMNC was deposited in
single tracks on AISI MZ tool steel as substrate using
a DMD system.

RESLLTS

A particle growth (as agglomerate) was observed up
to 8-h milling and after that the size began to
decrease. A decrease in particle size was obtained by
increasing the percentage of alumina in the MMNC
which indicates that this ceramic mitigates the
formation of nickel agglomerates during milling. The

particles of the MMNC had the shape of flakes, with
angular edges and cracks at short milling time, while
at longer time particles with more rounded edges
were observed as previously reported’. The
dispersion of alumina in the nickel matrix was favored
over milling time. Single tracks have been deposited
and respective analysis is in progress.

" Figure 1. (a) MMNC Ni-1%A10; particle, [0-h
milling. Arrows shows Alo0z particles in Ni matrix.

(b) MMNC Ni-1%Al203 10h milling single tracks.

CONCLUSIONS

A larger particle size is obtained at 8 hours of
grinding. Alumina helps control the particle size of the
MMNC Ni-AlO3. Longer grinding time improves the
dispersion of alumina in the MMNC Ni-Alp0s. Single
tracks characterization is ongoing work and these
results will be integrated for the poster presentation.
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INTRODUCTION

Transition metal nitrides characterized by their
mechanical and tribological properties present an
excellent performance at high temperature and
corrosive environments. Thanks to these qualities, the
c-TiAIN is widely used on cutting tools. High working
temperature (700-300 °C) reached within seconds in
contact zones between cutting tool edges and
machined parts [l). TiAIN coatings exhibit high
hardness, good wear resistance and excellent
oxidation resistance at high temperatures over 800
OC [2]. Different oxidation studies of c-TiAIN found in
the literature describe the phase evolution of the
scale, but information of early oxidation stages are
still missing. In this work, the phase(s) evolution at
initial  oxidation stages of c-AlpssTipsN  was
investigated.

METODOLOGY

Hard c-AlossTiossN coatings were deposited on
Inconel 718 substrates by cathodic arc evaporation.
Isothermal oxidation was carried out in a tubular
furnace under atmospheric environment, at 300 °C
during a, 10, 13, 20, 25 and, 30 min oxidation times.
The chemical composition, crystal phases, structures
evolution, morphology and surface microstructures
were characterized by XPS, XRD, SEM and TEM

respectively.

RESLLTS

Grazing incidence XRD  patterns  after  c-
AlpssTingsN oxidation shows a-Tilly transient phase
between |3 to 20 min treatments. Also, a-Alz03 phase

decreases while a-Tily and r-Tily phases increases at
higher oxidation times. XPS depth profiles shows the
Al formation an the first nanometers from the
surface of the coatings.

Figure 1. [sothermal early stages oxidation and
evolution of arc-PVD c-AlgssTio4sN coating in
atmospheric environment at 900 °C.

CONCLUSIONS

Interesting, a transition mixed zone between a
Ti and Al-rich oxides was present. The Alp03
scale forms mainly on the top surface. then a
transition mixed oxide, and Tillz under this layer.
Al-oxides decrease while Ti-oxides increase
toward the substrate-coating interface.
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INTRODUCCIGN.

Los estudios de coeficientes aerodindmicos a través
de técnicas de andlisis del flujp de fluidos como
Dindmica de Fluidos Computacionales usando Método
basados en el promediado de Reynolds de las
ecuaciones de Navier-Stokes (CFD-RANS), han tenido
un auge sobresaliente en los dltimos 20 afios. Sin
embargo, la mayoria de los experimentos en tinel de
viento para la obtencion de coeficientes
aerodindmicos muestran discrepancias marcadas en
términos de las secciones no lineales de las polares
de aeronaves. En casos de planeadores no
convencionales de alargamientos mayores a 30, en
donde la relacion cuerda envergadura producen una
seccion de ala sumamente esbelta, lo que hace
imposible que se mantenga como un cuerpo rigido e
indeformable, por |o que su aerodindmica basada en
CFD-RANS se ve comprometida y presenta
discrepancias mayores al B0% entre los coeficientes
aerodindmicos tedricos y experimentales, lo anterior
debido es debido a efectos aeroelasticos, algn que
obliga al disefiador a implementar estudios acoplados
aerodingmicos-estructurales avanzados para poder
acercarse a |a eficiencia tedrica de un cuerpo rigido,
de otra forma no empatan los estudios.

METODOLOGIA

Se modela en CAD dos casos de un planeadaor: i) con
winglet y i) sin winglets. Se establece el dominio
computacional y se discretiza con el software ANSA
[7.0. Las mallas generadas consisten en elementos
Ortho-Trias y Hexa-Interior como una estrategia de
miltiples bloques para aumentar la densidad de malla

cerca de la pared del Planeador y no en todo el
dominio.

Para representar correctamente los efectos
viscosos de |a velocidad media paralela a la pared fue
necesario emplear la ley de la pared valida para flujos
con altos nimeros de Reynolds, véase Nielsen,
Gersborg, Gravesen y Pedersen (2011) y para capturar
regiones en puntos de separacion o readherencia
dentro de las capas limite, fue necesario implementar
una capa limite en donde la primera distancia en la
subcapa viscosa alrededor de la pared del ala se
definid como 0.0l milimetros y se usaron 8 subcapas
laminares de inflacian, para las capas de
amortiguamiento donde los esfuerzos de Reynolds
turbulentos comienzan a dominar sobre esfuerzos
viscosas son utilizadas |0 capas y la region
logaritmica alrededor de la placa para extenderse
lejos de la pared son utilizadas |2 capas de inflacidn.
Se utilizd una relacion de aspecto de 1.2, luego las
tltimas 10 capas deberian cubrir el espesor total de
la capa limite de 22.4Bmm para lograr un z+= 40.
Posteriormente se utilizan los modelos de turbulencia
k-e y k-w para resolver los campos de produccidn de
energias cinética turbulenta y disipacian en el dominio
computacional y finalmente se obtuvieron las fuerzas
de superficie (Normales y cortantes) para un rango
de angulos de ataque de -12 a +28 con incrementas de
7 grados.

Finalmente se prosigue con la obtencian de los datos
experimentales para validar la metodologia numérica
y poder comparar el grado de desviacian entre un
cuerpo rigido modelado y un cuerpo elastico probado
experimentalmente.
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RESULTADDS

Los resultados de las pruebas en las diferentes
configuraciones,  se  pudo  observar el
desprendimiento del flujo en las puntas del planeador
por efecto del flechado. También se observaron dos
fenamenos conocidos como efectos aero-elasticos y
“fluter” en las puntas del ala debido a los materiales
con los que fue construido y en especial a la relacian
de esbeltez debido al gran alargamiento; en la
segunda configuracian donde se ocuparon winglets el
fendmeno de fluter no disminuia, al contrario,
contribuia a generar més arrastre, por o que era
menos eficiente el ala.

Los resultados experimentales arrojan que a 10° es el
alfa critico del planeador sin winglets y a B2 para el
caso con winglets, ambos entran en desplome
suavizado ver figura [;

Polar /% Wingset Experimental y CFD vs Angulo de atague

>3 goo-B
...;:;401::.,..,.9..'

L I T

Figura 1. Polar c/s winglet de datos experimentales
y numéricos CFD vs. angulo de Atagque.

Para la segunda configuracion (con winglets) los
resultados experimentales fueron contrarios a los
esperados, ya que el alfa critico lejos de aumentar por
reducciones en |os vartices de punta, disminuyo hasta
B°, para posteriormente entrar en perdida. Y con
respecto al arrastre entre -4° y -B° tiene |os valores
minimas (Figura ).

Figura 2. Vartice experimental en ala con winglets
recto

Figura 3. Desarrollo de vartice de desprendimiento

simulado en ANSYS Fluent 17.1

CONCLUSIONES

Se concluye que el efecto combinado de los
fendmenos Aero-elastico y “flutter” durante los
experimentos genera reducciones de hasta B0%
del levantamiento méximo numérico CFD para
este modelo en ABS reforzado con cordones de
acero y que los &ngulos de desplome se
presentan  prematuramente para  angulos
menores a |0 grados. Tambien se prueba que un
elemento sometido a flutter y aeroelasticidad
presentara una vida dtil reducida debido al
efecto de fatiga.
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Integration of low and high fidelity design tools to aircraft design education
Hernandez-Camarena J.L., Sanchez-Ramirez C.E";
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INTRODUCTION

The number of aerospace education programs at
the university level has increased to provide the
industry with specialized engineers. It is the long-
term goal of the Mexican government that Mexicans
are able to work on aircraft design and
development. If Mexico is to become an aircraft
developer, then universities need to train them in
specialized courses in aircraft design. This paper
presents an integrated method to teach aircraft
design with low and high fidelity industry-proven
design methods in order to enhance the learning
experience and equip future engineers with a
deeper understanding of aircraft design.

METHODOLOGY

Students start learning about fundamentals of the
design process, airfoil and wing design, cost
analysis, sizing methods, and performance. Then a
project to design a new aircraft is assigned. Low
fidelity codes such as Xfoil(l] and Javatoil(2] are
used for airfail

and multi-element airfoil inverse design; high
fidelity tools such as CATIA VG™ or NX™ are used
for parametric surface generation, and Fluent[3] is
used to 3D wing aerodynamic analysis. Once the
student has the information of his new aircraft
design solution, he creates a Python script to
generate the geometry parameters which can be
entered into a CAD system to update the geometry.
Then he can export it to Fluent for CFD and finally
to 30 printing.

RESLLTS

With this method, students are able to analyze and
visualize different aircraft configurations quickly
with some degree of accuracy since they have
available high-fidelity information of their aircraft.
Therefore, students are able to propose better

solutions to aircraft design challenges such as AIAA
aircraft design competitions, Mexican military
airplanes, or other aircraft for commercial
development in Mexico.

e Aircraft CATA Vi

AMIYS FLUTNT

Figure 1. Multi-fidelity aircraft design approach.

CONCLUSION

A multi-fidelity design framework is proposed for
aircraft design education. Preliminary results show
that students are able to design and 30 print their own
designs in one semester. Future work includes
structural design, multi-disciplinary optimization
(MDD), particle image velocimetry (PIV) testing, flight
simulation, and use of aircraft design packages such

as RDSWin™ or AAAT™.
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Optimizing Laser Cladding of Maraging Steel using a Disk Laser
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INTRODUCTION

Laser cladding (LC) processes using powder injection
have been used as overlaying methods to offer wear
and corrosion resistance to metallic surfaces and
more recently they have been advanced to build 3D
structures directly with the assistance of CAD and
CAM tools [1]. LC offers advantages over conventional
manufacturing processes. |t has the potential to
produce coatings with low dilution, minimal distortion
and strong metallurgical bonding to the substrate [2].
Maraging steels (MS) are lowcarbon and high-alloy
steels having an excellent combination of tensile
strength and fracture toughness, and are considered
as an alternative to hardened carbon steels in critical
applications [3). The manufacture of MS parts by LC
is a challenge due to the complex interactions of
mutually influencing process parameters on dilution,
microstructure and mechanical properties. In this
work, the effect of the process parameters on
geometrical dilution was studied, in particular: laser
power (LP), scan speed (SS). powder feed rate (PFR)
and spot size (SPS).

METHODOLOGY

Using a 4 kW Trumpf Trudisk system and a Design of
Experiments (Do), the percentage of geometrical
dilution was optimized by varying process parameters
which lead to tracks having both high and low height-
to-width ratios. Dilution was measured using a Nikon
Epiphot 200 optical microscope.

RESLLTS
Figure | illustrates an achieved reduction in the
geometrical dilution percentage of almost 50%,

achieved with optimized process parameters. |t was
observed that a large SPS and a high PFR promote
lower dilution levels, which is thought to occur
because a larger SPS distributes the input energy
over a larger area, which in turns also contributes to
reducing porosity levels. On the other hand, a high PFR
absorbs more laser energy, thus reducing the energy
levels reaching the substrate and dilution as a result.
In addition, a low dilution is also favored by low LP and
low S8 levels. .

Ha) r‘b)

4

Figure 1. LC of Maraging steel tracks showing
geometrical dilution. a) 30.35%, b) 17.68%.

CONCLUSIONS

LC of MS has been successfully demonstrated using a
disk laser. Process optimization by Do techniques
has been used to minimize dilution levels for tracks
having either a high or a low height-towidth ratio,
achieving dilutions levels close to 10%.
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Caracterizacidn térmica y mecénica de resinas reforzadas con

grafeno expuestos a radiacidn gamma
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INTRODUCCION

Los nanosatélites (CubeSat) son satélites pequefios
caracterizados por tener una masa entre |y 10 kg [1],
y deben soportar condiciones extremas como
vibraciones de lanzamiento, exposicion a radiacian
gamma (IkBy). temperaturas altas (I00°C) y bajas
(40°C) e impacto de pequefios asteroides a muy alta
velocidad.

Las investigaciones actuales se centran en el estudio
de materiales que posean propiedades mecénicas y
térmicas excepcionales [2].

Es por eso que en este trabajo se estudiard el
comportamiento de materiales compuestos con a
incorporacion de nanoparticulas de grafeno en una
matriz polimérica con el fin de ofrecer una alternativa
para este tipo de nanosatélites.

METODOLOGIA

El grafeno funcionalizado se sintetiza mediante el
procedimiento de Hummers modificado [3), posterior
a ello se llevo a cabo la incorporacion de
nanoparticulas de grafeno  funcionalizadas por
mezclado mecanico en la matriz. Se hicieron probetas
de las cuales la mitad fue sometido a radiacitn
gamma y la otra mitad no fueron expuestas para su
posterior comparacidn.

RESULTADOS

Se emplearon diversas técnicas de analisis entre
ellas, Espectroscopia Infrarroja por Transformada de
Fourier (FT-IR), Analisis Termogravimétrico (TGA) y

pruebas mecanicas de flexian. De los resultados
obtenidos, se comprobd la funcionalizacian de
grafeno, asi como |a afectacidn de adicidn de diversos
porcentajes en peso de las particulas incorporadas
en la matriz que puede retardar la pérdida de masa
polimérica. las probetas que se irradiaron serdn
comparadas con las probetas que no fueron
sometidas a radiacion gamma en los mismos métodos
de caracterizacian.

CONCLUSIONES

Se puede observar que los mejores resultados en
propiedades térmicas fueron obtenidos por el
material compuesto con menor porcentaje en peso
de particulas incorporadas. Se espera que el
comportamiento del material compuesto irradiado
tenga una tendencia similar a los resultados
obtenidos en las caracterizaciones previas.
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Effect of temperature on the oxidation of Ti/TiN films deposited by cathodic arc
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INTRODUCTION

The industry constantly encounters new challenges in
terms of design and application of coating materials that
must withstand harsh working conditions, increasing
productivity and maintaining profit margins. Coatings
obtained by methods such as PVD allows to obtain
versatile solutions, due to the ability to generate materials
such as nanocomposites and multilayers, which have
mechanical and tribological properties that are design to
operate under specific conditions, i.e, high speed. high
loads, and elevated temperatures. In this work, the
oxidation of Ti/TiN multilayers from 25 to 900 °C was
studied.

METODOLOGY

Ti/TiN multilayer coatings were deposited on silicon
substrates by cathodic arc using a Ti target (99.5 %) in
an Oerlikon DOMINO MINI coater unit. The roughness and
thickness were measured by profilometry in a Detkat
Bruker equipment. The crystalline structure of the
coatings was in-situ analyzed between 25 and 900 °C
(dwelling time = 3 min) by grazing incidence X-ray
diffraction (XRD) using a Smart lab apparatus from Rigaku
and Cu Kot radiation.

RESLLTS

Average thickness of the Ti/TiN film system was 0,21+ 0.9
pm and the average roughness was 10 + 0.0 nm.
Homogenous  coatings  thicknesses  and  surface
characteristics were obtained. However, few droplets due
to the cathodic arc deposition method were observed.
Figure | shows XRD patterns of the multilayers as a
function of temperature. From room temperature (~25
OC) to 600 °C the coatings showed a cubic crystalline
structure for TiN and a small contribution of hexagonal Ti.

Upon further temperature increase at 6al®C TiN starts to
oxidize into the hexagonal Ti oxide (r-Til). Increasing the
temperature  above 700 °C  showed the Tily
transformation from hexagonal to tetragonal rutile phase.
From 700 to 800 °C the XRD peak intensity of the oxides
further increases, and at 300 °C the TiN and Ti are
strongly oxidized showing small contributions to the XRD
pattern.

1 - Ti
Ticy, W

Figure 1, In-situ XRD pﬁttern of Ti/TiN multilayers from
Za to 900 °C.

CONCLUSIONS

Degradation processes of Ti/TiN multilayers were
investigated at temperatures starting at 20 up to 900 ° C.
In the as coated stated, TiN deposited on Ti substrates
displayed preferential growth on the (ll) direction. This
has a positive effect on the oxidation resistance of the
Si/Ti/TiN relative to the Si/TiN coating system. Two phase
transformations were observed in the Ti/TiN. first the
onset formations at B30°C of hexagonal oxide and at
700°C of the tetragonal Tillz. Critical temperatures will
have an impact on the tribo-oxidation phenomena.

REFERENCES
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Determination of the gas powder mixture parameters for direct
metal deposition processes
Dmytro Brega”, Pavel Solianyk', Diliara Brega', Tatiana Solianyk
National Aerospace University "KhAI", Kharkiv, Ukraine
bregall.04@gmail.com

INTRODUCTION

Nowadays, the technology of direct laser metal
deposition can  be referred to  exponential
technologies. It is widely used for the variety of
applications, especially in aerospace industry. One of
the reason of such success is cost/time ratio in
comparison with traditional manufacturing processes
such as casting, machining, stamping. Constantly
increasing demands in production of highly innovative
products requires new solutions in manufacturing
area. Currently only additive technologies can
correspond to this challenges. However, there are a lot
to improve in existing DLMD devices. All of them are not
so fast as usual CNC and cannat provide a reasonable
accuracy, thus all parts needs to be finished by milling
or turning. Another issue is a material porosity. The
most vital part of DIMD device which affects part
quality is a nozzle which supply shielding gas and
powder directly to substrate. In order to rise the
efficiency of the process a careful investigation of
mixing processes as well as particle trajectories are
required. Eventually this work aimed on numerical
simulation of different flow regimes for gas-powder
mixture.

METHODOLOGY

A set of experiments was carried to get a maximum
value for shielding gas concentration which is required
to limit a contact of oxygen containing gases with a hot
material surface. Oxygen containing gases may cause
distortion of the part, thus the shielding gas mass
fraction was chosen to be the main parameter for the
rest calculations. A commercial code ANSYS Fluent
was used for numerical simulations. Mathematical
model was based on Navier-Stokes system of
equations. To predict discrete particles behavior a
Lagrangian approach was used.

The flow was considered as a multicomponent. Argon
was used as a shielding gas together with atmospheric

air. Continuous coaxial powder injection nozzle (1] was
used for investigation. In order to predict a flow
fluctuations even small eddies should be taken into
account. Usually to close RANS equations a different
models of turbulence are used. For the past 15 years
the most popular for engineering purposes were k-e
and sst models, however in this case large eddy
simulation (LES) model of turbulence was used. LES is
a popular technique for simulating turbulent flows. An
implication of Kolmogorov's theory of self-similarity is
that the large eddies of the flow are dependent on the
geometry while the smaller scales more universal. This
feature allows one to explicitly solve for the large
eddies in a calculation and implicitly account for the
small eddies by using a subgrid-scale model (SGS
madel).

CONCLUSIONS

First preliminary results shows that Ti-Al based
materials are very sensitive to argon mass fraction,
the maximum argon mass flow rate limits the velocity
of the laser head movement. The particles focus point
is in good agreement with the experimental data,
however particle diameter distribution is not smooth,
and some trajectories are out of laser beam according
to flow conditions, thus the injection channels can be
optimized for  better performance. The gas
composition should be always taken to account while
estimating technological regimes. Besides particle
diameter distribution also influence significantly on the
surface quality of the part.

REFERENCES
(1] I. Tabernero, A. Lamikiz, E. Ukar, S. Martinez, A.
Celaya, The International Journal of Advanced

Manufacturing Technology, velume 70, pp 843-8al,
(2014).
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Numerical simulation of airfoil movement along an inclined trajectory
Sergey Yeryomenka', Pavel Solianyk', Tatiana Solianyk”, Dmytro Brega'
National Aerospace University "KhAl", Kharkiv, Ukraine

INTRODUCTION

The article contains the results of thin airfoil
aerodynamic characteristics studies considering the
vertical component of its movement rate above the
solid level. The effect of a change in the vertical
component of an aircraft velocity during its movement
along a given trajectory above the solid level has been
poorly studied, since valid results can only be obtained
during the laboratory and flight experiments.

The possibilities of such studies are limited, so the
development of mathematical models, algorithms and
design procedure of the aerodynamic characteristics
of aircraft during the implementation of take-off and
landing operations is a relevant task.
METHODOLOGY

Investigation of a thin airfoil movement along a
rectilinear trajectory with an inclination angle g is
carried. The attack angleccand the velocity of the
unperturbed flow /o are constant (Figure 1). The
vertical component of the movement rate /) is
estimated from the angle of the trajectory inclination

0.

Figure | - To the task statement of an airfoil flow
with given attack angles « and the trajectary
inclinationl] .

The problem is solved using the Discrete Vortexes
Method in a nonlinear nonstationary formulation. As a

t.solianyk@khai.edu

result of solving the assigned task, the influence of
the solid level on the aerodynamic characteristics of
the airfoil is determined. It is convenient to estimate
this in terms of the increment in the coefficient of lift
force:

Cya (1—7)— Cya (]'_’|o.o => I)
Cya = N

Cya (.]—7|O-0 7 g )
RESULTS

The influence of the solid plane of mediums
division on the aerodynamic characteristics of
the /4 airfoil affects the relative height-40 O1.0,
whichis £

accompanied by an increase in the coefficient of
lifting farce £, (Figure 2).

‘

Figure 2 - Profile Dependency O 2, /4 O]

Thus, with a decrease in the relative height above
the solid level, the rarefaction on the upper
surface of the airfoil and the flap is markedly
reduced, which is associated with a decrease in
the bevel angle behind the airfoil with the flap due
to the closeness of the solid level.
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Diseiio y construccion de motor cohete experimental de combustible sdlido
A. Castillo Espinosa
brimanaerospace@gmail.com

INTRODUCCION

Se estd viviendo una etapa dnica en la historia
espacial internacional. El praximo viaje a Marte se
levanta como uno de los proyectos més prometedores
en la actualidad, teniendo como gran objetivo el
revivir en la raza humana el espiritu conquistador, el
hambre de ciencia y conocimiento, y mostrar una
version extraordinaria de un futuro esperanzador. En
México el crecimiento también se estd haciendo
presente; las nuevas generaciones tienen grandes
planes para la evolucion de la Agencia Espacial
Mexicana (AEM) y para el desarrollo de empresas del
sector espacial.

Hay mucho que hacer, hay grandes proyectos para el
porvenir, y se estd presenciando el tiempo perfecto
para actuar y explotar las capacidades de exploracian
nacionales.

Actualmente existen organizaciones encargadas de
promover el desarrolle de la coheteria y del
conocimiento cientifico en el ramo aeroespacial por
medio de competiciones.

La ESRA (por sus siglas en inglés, Experimental
Sounding Rocket Association) organiza un concurso
de ingenieria de cohetes intercolegial para equipos de
Estados Unidos y del mundo. Se permiten cohetes
multietapas y de todos los tipos de propulsidn quimica
(sdlidos, liquidos e hibridos).

El objetivo principal de este proyecto es fabricar un
cohete apto para competir en el concurso de la ESRA.
El primer paso es la construccion de un motor
elemental. En el poster se detallan los pasos para la
creacidn de un motor cohete basico capaz de levantar
un vehiculo experimental.

METODOLOGIA

Se prepararon bajo el método de compresian (1]
cuatro diferentes motores con distintos combustibles
en polvo y un oxidante comin [2]. Cada motor fue
puesto a prueba en un dinamémetro de o Newtons (N)

y se analizd el empuje otorgado por cada uno para
posteriormente compararlos y definir la mejor mezcla
combustible-oxidante.

RESULTADOS

05in [ @ Propelente morena

@ Tierm

Sin

0.25m

Figura 1. Carga de propelente sdlido ganadora.

Con las caracteristicas mostradas en la Figura |1, el
motor generd mas empuje del que el dinamémetro
pudo medir, mostrando un notable desempefio sobre
las demas cargas de propelente que no rebasaron los
3 N en sus respectivos intentos.

CONCLUSIONES

El propelente confinado disefiado a base de dos
combustibles y un oxidante con una salida tres veces
menor que la cémara de combustian, otorga un
desempefio aceptable para la misian.

REFERENCIAS

(1] Travis S. Taylor, /ntroduction to Rocket Science
and Engineering, p. 3, CRCPress, Estados Unidos,
(2009).

(2] Gary Jacobs. Home built model rocket engines, p.
10, Product Engineering and Development Company,

Estados Unidos, (1973).




2nd RTNA International Conference on Aeronautics

Estudio experimental de los coeficientes aerodindmicos de una aeronave no
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INTRODUCCIGN

La aerodinamica en una aeronave es muy complejas en
|la forma de observar los fendmenos que la involucran
como el desprendimiento del flujo en |a capa limite, la
inestabilidad del flujo por efectos del flechado, mejor
dicho, flujo cruzado, la turbulencia, etc. El fin de
someter un modelo a escala para la observacion de
dichos fenomenos en el tinel de viento, permite
estudiar las caracteristicas geomeétricas que a éste le
afecta, como son las zonas de interferencia entre
superficies, efectos de rugosidad y prestaciones de
los perfiles, buscando desde luego desarrollar un
modelo Gptimo para cada misian... Partiendo de un
proceso de Dingmica de Fluidos

Computacional (CFD) para tener una base de lo
analitico y lo experimental. Por una parte, el método
experimental aporta una precision en los resultados
que el analitico.

METODOLOGIA

En primera instancia se modelo el prototipo en 30
utilizando Disefio Asistido por Computadora CAD,
posteriormente se discretiza con el software ANSA
[7.0 un volumen de control que contiene el prototipo
CAD. Se generan mallas que consisten en elementos
Ortho-Trias y Hexa-Interior como una estrategia de
miltiples bloques para aumentar la densidad de malla
cerca de la pared del Planeador y no en todo el
dominio. Para |os efectos viscosos se utilizan 30 capas
de inflation de 0.005 mm con una relacidn de aspecto
de 1.2 para controlar la relacion de crecimiento hacia
|as fronteras.

Para la simulacion se empled el software ANSYS
Fluent 17.1 y los modelos de turbulencia k-e realizable
y k-w. Una vez obtenidos dichos resultados se realiza
la impresion 3D del modelo a escala para poder

obtener datos experimentales en el tanel de viento del
laboratorio de  aerodindmica de la Universidad
Nacional Aeroespacial de Ucrania, con los que se pudo
medir la polar de la aeronave para el pitch. Visualizar
mediante técnica experimental de humo e hilos
fendmenos fisicos de desprendimiento antes, durante
y después del angulo de desplome. Todo lo anterior
permitid establecer el estado preliminar de nuestra
propuesta y redisefiar en funcidn de las zonas con
problemas aerodinamicos.

RESULTADDOS

A partir de la realizacion de las pruebas
experimentales se obtuvo que existe una presencia de
un fenémeno de turbulencia en la zona de punta de ala
por la geometria propuesta, a |o cual estos resultados
fueron ya validados con los analiticos para observar el
margen de desviacion. Por otro lado, la geometria de
los compartimientos de carga propuesta en angulo
divergente genere una zona donde |a presian estatica
aumenta, durante el frenado del fluido excitando el
desprendimiento del extradas en el borde de salida,
fenémeno que incrementa el tamafio de la estela
turbulenta, algo que afecta la curva de levantamiento
y que puede ser mejorada reduciendo o cambiando
angulos de divergencia por &ngulos convergentes
entre los pilones y el intradds de la aeronave. A partir
de estos resultados se redisefio los compartimientos
de carga que se encuentran situados debajo de cada
semi-ala para que se genere una menor zona de
presidn y se redisefio las puntas de ala para que no se
genere un indice de turbulencia tan alto, lo que resulta
BN una aeronave de menor arrastre y mayor
levantamiento en el rango de operacion por un
consumo de bateria menar.
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Figura 1. Interaccidn de lineas de humo sobre
la punta de la semi-ala.

CONCLUSIONES

1. los datos experimentales fueron
validados con datos analiticos
numéricos, en los  cuales  se
encontraros similitudes en un rango del
TT%.

2. Se rediseio una parte de los
compartimientos  de  carga  para
resolver el problema de la turbulencia.

3. Se modifica las puntas de ala para una
mayor eficiencia  dentro de  los
parametros de disefin.

4. Se observa que los modelos de
turbulencia tienen problemas para
pronosticar con exactitud los &ngulos
de desplome.

5. la parte lineal de las curvas de
levantamiento son consistentes en los
tres andlisis.
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INTRODLCTIDN.

Inconel 718 is a nickel base superalloy of great
importance for different industrial sectors including
the aeronautical industry. The microstructure of
Inconel 718 constitutes vy solid supersaturated
solution matrix rich in Ni, Cr and Fe with precipitates
of coherent phases of y" (NisNb) and y' Niz (ALTi). The
primary strengthening mechanism of the superalloy is
by heat treatment that involves (i) solid solution
annealing for |hr at a temperature between 980-1200
o[, to dissolve age hardening constituents into the
matrix and (ii) ageing treatment at relatively lower
temperature (between 6a0 and 300 °C) to form both
vy and y" precipitates. Nb is one of the age hardening
constituents  which s highly susceptible to
segregation and tend to form some undesirable
phases, including NbC. 6-NisNb and Laves (Ni, Cr.
Fe)s(Nb. Mo, Ti) phases that impair mechanical
properties. Suitable heat treatment can promote
diffusion of segregation elements and resolve them
from brittle phases such as Laves particles into the
matrix, which will consequently reduce element
segregation  and  increase  precipitation  of
strengthening phases.

METHODOLOGY

Using the Thermo-Calc software, a thermodynamic
study was carried out based on the stability of the
phases of Inconel 718 dependent on the temperature
and composition with respect to Nb. Which the
Property Model Calculation module the interfacial
energies of the phases that precipitate in the matrix
were calculated since is an important parameter used
in precipitation  simulations. TTT diagram  was

calculation which PRISMA module and analyzed times
and temperatures of transformation of the phases.

RESULTS.

The calculated TTT diagram was compared with the
diagram reported by Thompson, Dobbs and Mayo [1]
obtaining congruent approximations in  the
transformations of the phases

.................
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Figure 1. Transformation-time-temperature diagram
of IN7I8 alloy system.

CONCLUSIONS

The study of phase transformations in relation to
temperature and exposure time allows the
development of thermal treatments that favor a
stable microstructure, as well as the dissolution of
unwanted phases such as the laves phase. It is
expected that this method approaches future
experiments to validate a specific heat treatment
for the goals of this project.

REFERENCES.
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Effect of processing parameters on deposited IN718 by Laser Cladding
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INTRODUCTION

Laser Cladding (LC) technology provides solutions for
diverse advanced manufacturing processes including
30 printing, parts and components repairing of
special alloys difficult to machine and weld due to
their high thermal sensitivity. Among the nickel-based
superalloys, Inconel 718 (IN7I8) is widely used in the
aeronautical industry (1] due to its excellent creep,
oxidation. and hot corrosion resistance at high
temperatures (2]. Currently, there is a lack of
knowledge about the process-structure-properties
relationships of IN7I8 processed by LC [3]. These
relationships will determine the geometrical and
microstructural properties of the final part.

The present work is focused on understanding the
effect of the processing parameters, on the clad
dilution, microstructural and structural properties of
laser cladding IN718 alloy using a Taguchi method.

METHODOLOGY

A Taguchi Design of Experiments (DOE) with three
factors (i.e., laser power, spot and velocity), and four
levels, was proposed for exploring processing regions
with energy densities [4]. The LC process was carried
out for a set of 16 tracks with a laser TRUDISK and a
six-degree of freedom robot manipulator. The IN7I8
samples were characterized by micro- XRD and OM.

RESLLTS

The complete set of experiments were successfully
accomplished for energy densities lower than 200
J/mmt. Tracks with the same energy densities do not
show the same metallurgical and geometric
properties. Austenitic y phase with the possible
presence of y' and y" phases was observed at XRD.
The latter must be validated by further

characterization (Fig. Ib). A process map is showed in
Figure la and Table | summarized the track features
with the processing parameters.

“.‘W
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Figure 1. a) Process map and b) XRD IN7I8 spectra.

Table I. Parameters effect on In7I8.

[rack features High influence — [ow influence
Height Process speed Spot size
Width Spot size Process speed
Area Process speed Power laser
Dilution Pawer Process speed
Depth Power - Spot  Process speed
CONCLUSIONS

The effect of processing parameter on IN7I8 LC tracks
was studied by Taguchi DOE. A process map was
established for In718. Lower energy densities must be
used for obtaining lower dilution. In future work, we
will explore higher powder flow.
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Efecto del tamafio de polvo utilizado en las curvas de compresibilidad de
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INTRODUCCIGN.

la metalurgia de polvos o pulvimetalurgia. es el
procesamiento de polvos de diversos materiales [1).
Sus etapas basicas son:

a) Produccian de polvo (atomizacian, molienda o por
electroquimica); b) Separacion o Mezclado de los
polvos; c) Compactacidn (aplicando presin) [2]; d)
Sinterizado (calentar y enfriar); e) Mecanizado (si lo
requiere); f) Tratamientos térmicos.

A pesar del amplio uso de |a pulvimetalurgia [3], la
informacian que se tiene de las aleaciones es limitada,
por lo que hacen falta estudios de comportamiento de
aleaciones que pueden ser usadas en |os sectores de
crecimiento en México (como el aeronautico).

METODOLOGIA

Se usa polvo obtenido por atomizacion de aluminio

comercial (A356), aluminio con B % peso de zinc,

aluminio de 18% peso de zinc. Se realizaron las

siguientes actividades:

1. Separacion granulométrica en “polvos finos (PF)”

(entre 0.074 y 0143 mm); "polvos gruesos (PG)"

(entre 0.200 y 0.354 mm).

2. [Compresian gradual a una rapidez de 9 mm/min
de avance hasta alcanzar una fuerza neta de 25
KN o 20 mm de distancia de compresian.

3. Determinacian de las curvas de compresibilidad
(densidad aparente en funcion de la presian
aplicada durante la compresitn).

RESULTADDS

El polvo obtenido a partir de atomizacian (un chorro
liquido sometido a una diferencia de presidn se rompe
en una alta cantidad de particulas solidificadas
instantaneamente  formando el polvo) estan
combinador en una amplia distribucian de tamaiios.
Se realiza una separacion granulométrica, que

consiste en pasar el polvo por una serie de tamices
(mallas) haciendo que las particulas queden retenidas
o que pasen al siguiente tamiz dependiendo de su
tamafio. Los tamices son ordenados de la malla més
grande a la malla mas pequefia y en la base se coloca
una deposito para recolectar |os polvos més finos. Se
utiliza un Ro-Tap que genera un  movimiento
oscilatorio para que las particulas se muevan y
puedan pasar a través de las mallas en caso de que
su tamafio se los permita.

Las curvas de compresibilidad muestran la densidad
aparente como funcian de la presian aplicada durante
la compactacidn. La densidad representa el grado de
porosidad que se tiene posterior a la compactacian
(altas densidades indican baja porosidad y viceversa).
Las densidades alcanzadas son muy cercanas a las de
|a aleacian obtenida por fundicidn.

CONCLUSIONES

Al ser aleaciones blandas, la compresian realizada
hasta los limites (25 kN de fuerza) muestran que las
densidades obtenidas son cercanas a la densidad que
tendrian las aleaciones obtenidas por fundicidn. Sin
embargo, con poca compresian, se  alcanzan
densidades cercanas a la tercera parte de la densidad
por fundician. No hay efecto del tamaiio de particula
en las curvas de compresibilidad y por ende en las
densidades.
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Thermodynamic calculations and precipitation simulations of a phase

in Ti-BAI-4V alloy at higher temperatures
Amantes-Casme, A, Espinosa-Arbelaez, D.G. Alvarado-Orozeo, JM.”.
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INTRODUCTION

The alloy of Ti-BAI-4V belonging to the family of
titanium alloys type o/ B, represents almost 60% of
the global production of titanium, being of particular
interest in the aerospace sector, e.g. structural
components  of turbine engines, aircraft and
spaceships due to its low density, high resistance and
toughness [l). However, its mechanical properties
depend on the thermal history and its microstructure,
consisting in a B (bcc) matrix strengthened by o (hcp)
precipitates, being a product of the solid-state phase
transformation governed by the thermodynamics and
kinetics of the system.

CALPHAD methodology is a powerful tool for the
analysis and simulation of thermodynamic properties
and the evolution of the microstructure from the
nucleation theory. The aim of this research is to
calculate the thermodynamic properties of phase
transformations o < B and the precipitation and
growth process of a particles for three different of
heat treatments.

METHODOLOGY

The present study investigated the effect of heat
treatment (annealing and recrystallization) and phase
stability for the Ti-BAI-4V alloy. The calculations of
thermodynamic  properties  were  made  with
ThermoCalc. The complete extrapolation of the ternary
system Ti-Al-V from the description of the binary
systems was calculated using the binary interaction
parameters of [2]. The precipitation simulation was
performed by TC-PRISMA and were experimentally
validated at the following conditions: 607.5°C for 8h,
705°C for Zh and 7B0°C for oh. Substrates were
prepared metallographically and characterized by

XRD, SEM-EDX and GDOES.

RESULTS

i
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Figure 1. Mean radius of o phase particles calculated
with an interfacial energy (op/o) of 0.0229 J/m?.

CONCLUSIONS

The results of kinetics precipitation simulations show
that the highest growth rate is given to the isothermal
condition of 760°C at oh, the maximum radius of a
phase particle was 6.1 nm with an average radius
from 8.74 nm to 0.25h, while for the conditions at
705°C and B07.5°C for 2 and ah, respectively the
maximum growth was 10.73 nm and

.36 nm, with average radius of .22 and 0.63 nm at 0.1
and [.48h. The final microstructure observed
experimentally after the heat treatments consisted of
of primary a with a-B Widmanstatten regions for
annealing at 607.5°C. At 705°C only one colony of
Widmanstatten plates was observed and finally at
760°C an equiaxial o structure with B at grain
boundaries predominated.
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INTRODLCTIDN.

Diamond like carbon (DLC) coatings are well known
for their extraordinary mechanical performance. Due
to their high hardness, good wear resistance and
excellent frictional response [1-3] DLC-coatings have
been continuously applied in medical, industrial and
automotive sectors in the last years [4). The aim of
this work is to investigate the effects of surface
treatments, based on arc plasma assisted nitriding
process, on the adhesion capacity of DLC layers
deposited at different bias voltages, The results are
compared with the adhesion characteristic of films
grown on non-nitrided M2 steel. Failure mechanisms
regarding the DLC adhesion are discussed.

METODOLOGY

The non-nitrided control samples were only mirror
polished and then ultrasonically. Plasma arc nitriding
process was carried out in a Domino Mini coater unit
from Oerlikon. DLC based coatings were deposited
using @ commercial H2 CVD-PECVD reactor from
Intercovamex. The a-C:H coatings were deposited on
nitrided and non-nitrided M2 steels. Previous to the
deposit of the DLC"s. The deposition times were fixed

at 40 min at 200 °C.

RESLLTS

Adhesion strength of DLC-coatings deposited on
plasma nitrided steels was compared to the
performance of DLC-coatings applied on a nonnitrided
substrates. The synthesized nitrided layer was
analyzed by optical microscopy, X-ray diffraction,
Vickers microhardness and the surface roughness

was evaluated by atomic force microscopy. DLC
coatings deposited on both steel substrates were
analyzed by Raman spectroscopy revealing that DLC
a-C:H type was obtained. The adhesion properties
were analyzed by scratch testing supported by optical
microscopy  and  Scanning  Electron  Microscope.
Results showed an improvement of the DLC adhesion
on the plasma nitrided surfaces.

CONCLUSION

Improvement of adhesion strength of PECVD deposited
DLC (amorphous carbon a-C: H films) has been
obtained by applying plasma synthesized nitrided
layers produced on steel substrates. The effect of the
power applied during DLC coating deposition also
increases adhesion on both substrates. Moreover,
micro-structural evaluation of the scratch tracks
showed clear differences in the failure mechanisms at
critical loads. The DLC coatings on non-nitrided steels
suffer catastrophic failures that cause full
delamination in a flaking mode. On the contrary, DLC
coatings grown on plasma nitrided steel showed
mainly cohesive failures pictured in internal
transverse cracking due to the material hardness.
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INTRODLCTIDN.

In the present work experimental tests of the
aerodynamic flow of an exhaust gas system are
characterized. By employing exhaust gases produced
by a Diesel engine, four rotational speed regimes were
set, namely, 800, 8900 1000 and 1100 rpm.
Furthermore, in order to control the exhaust gas
temperature at the area of study up to 200°C. a
resistive heating system was used.

Very precise velocity measurements through a
porous medium, such as a catalytic converter, were
obtained by employing Laser Doppler Anemometry
(LDA) technique, SCITEK LS-10 Remote Operation
Liquid Droplet Seeder, along with a 0| mm resolution
traverse system.

|t is shown that experimental facilities are capable to
performed  cutting-edge  measurements  to
characterize  complex  thermo-fluid  dynamics
processes, specifically, precise exhaust gas flux
uniformity and drop pressure measurements at
different gas velocities and temperatures.

METHODOLOGY

The experimental facility comprises of a Diesel engine,
a DOC-DPF filter, a 17.0 kW electrical resistance
arrangement, a catalyst converter, and a borosilicate
glass surface optical access.

By employing four-module National Instruments (NI)
compact-DAQS174, a bespoke Labview code controlled
and acquired temperature, pressure, and rotational
speed (rpm) data using K-type thermocouples, Kistler
40437 transducers. and a Lionchip EI8-dB0nk digital
infrared sensor, respectively.

The Laser Doppler Anemometry (LDA) technique was
employed to measure the exhaust gases velocity
distribution. Although the velocity measurements are
taken in one point, it is possible to take measurements

at different points along the diameter of the pipe
obtaining a velocity profile.

The Dantec Dynamics BSA Flow Software is utilized
to perform the statistical analysis of the samples.
The software is capable to deploy a graphic
interphase from which it is possible to configure
hardware and parameters of study, i.e. laser probe
position, sample size, sampling frequency, validation
threshold, signal frequency filters, the photo-
detectors amplifiers gain. The software also
displays the histogram behavior and sampling
validation.

The following procedure was performed: (1) set laser
probe to a position in which the measurement
volume are located inside the optical access zone,
(2) energize laser power source, (3) start the
engine, (4) seed olive oil particles, (3) start data
acquisition system, (B) set rotational speed regime,
(7) energize resistive heating system, and (8)
acquire measurements.

RESLLTS

The velocity decreases as it approaches to the pipe
line's wall, except in the proximity of the borosilicate
glass surface. This behavior could be obtained as a
consequence of the laser beam reflections that are
capture by the laser probe, which are interpreted by
the LDA software as sharp velocity increments.

The higher the exhaust gas temperature, the higher
the stream velocity.

At a fixed temperature, the higher the rotational
speed, the higher the stream velocity. It is important
to mention that these results correspond to the
measurements performed along the horizontal
direction (y/L).

The velocity profile  along  the  horizontal
crosssection area (y/L), shows the effect of exhaust
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gas temperature on velocity at different rotational
speeds. It can be observed that the average velocity
increases as temperature also increases.

|t is noted that along the horizontal direction, at higher
volumetric flow rate and average velocity in the
catalytic converter, greater drop pressure occurs.
Additionally, it is observed that the higher the
temperature, the lower the drop pressure.

From the results obtained by measuring the
temperature profile along the vertical direction (z/L)
it is found that: (1) the average velocity have an slight
tendency to increase as it approaches to the pipe wall,
(2) with an increase in the exhaust gas temperature,
the average velocity also increases.

The results of the average velocity along the vertical
direction (z/L) for different rotational speeds. show
that the higher the temperatures, the higher the
average velocities. This behavior is not consistent
with the results obtained along the horizontal
direction. This situation occurred due to the fact that
the sequence of tests led to the catalytic converter
having a higher temperature than that of the exhaust
gases during the experimental campaign.

|t is noted that along the vertical direction, the higher
the volumetric flow rate and average velocity, the
greater the drop pressure. Additionally, the higher the
temperature, the greater the drop pressure. Again
this situation is provoked by the fact that during these
tests the catalytic converter gains higher
temperature than that of the exhaust gases.).

CONCLUSIONS

During the development of the present study it has
been presented experimental facilities capabilities,
highlighting the measurement of the exhaust gas
velocity employing LDA laser technique. Olive oil was
employed as the seeding fluid utilizing the SCITEK LS-
[0 Remote Operation Liquid Droplet Seeder. On the

other hand, pressure transducers were used to
measure exhaust gas drop pressure across the
catalytic converter and also through the extension in
which the optical accesses are mounted.

Velocity profile measurements in two directions,
horizontal (y/L) and vertical (z/L) cross-section
areas were experimentally determined. Exhaust gas
drop pressure as a function of the volumetric stream,
and the average speed of the exhaust gases were
analyzed.

The recommendations that arise from this Case Study
are the following: (1) ensure that the optical access is
clean prior to perform each experimental campaign,
hence, improving data quality, (2) perform the
experiments as the following sequence: start the
measurements with the lowest temperature to
analyze and gradually increase the rotational speed
regime. Then, gradually increase the temperature and
start the measurement with the lowest rotational
speed i.e. 800 rpm. Ensure, as much as possible, that
the start of the data collection already has a thermal
equilibrium between the catalytic converter and the
exhaust gases. (3) in order to measure the
temperature of the catalytic converter, a
thermocouple must be installed, (4) insulate the
catalytic converter to mitigate heat losses, thus
facilitating thermal equilibrium.
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INTRODLCTIDN.

The environmental impact and the necessary
increment of energetic efficiency entails to the
development of new strategies for aeronautic
industry and like in the automotive industry the
airplane combustion processes need a reduction of
the emission levels. The development of new fuels (or
biofuels) is a strategy to achieve this goal, and a
reliable way to test their performance is the
computational simulation.

Fuel injection is a multiphasic phenomenon, because a
liquid spray at high pressure is injected into a gaseous
atmosphere. A way to simulate this process is carried
out by the superposition of a Lagrangian model (liquid
drops) with an Eulerian model (gaseous atmosphere).
This work use the base code of OpenFOAM, an open
source simulation tool and it introduce new fuel
libraries to simulate injection process, also an
experimental validation was carried out.

METHODOLOGY

Experimental and numerical approaches were used in
this work. The experimental phase consist principally
of spray visualization (1] and numerical phase contain:
. Estimation of the physical fuel properties, 2.
Implementation of new fuel libraries into OpenFOAM,
3. CFD simulation of injection process. In Table |
relevant physical properties of the fuels are

described.

Table 1. Fuels selected for this study.

Properties Diesel

Farnesane | Biodiesel

Molecular C H CH
formula 018 29.13| 15 32

28% Palma
72% Soya

Density 843 770 883
[kg/m3]

| Viscosity [cSt] | 287 [232 |42

RESULTS

Figure | shows a comparison of the spray tip
penetration between 3 fuels of study for a set of
parameters selected.

Diesel

Farnesane

Biodiesel

Figure 1. Velocity behaviour at 2.8 ms.

CONCLUSIONS

Numerical and experimental analysis were carry
out for 3 types of fuels. Based on the results can
be concluded that: The total mass injected is the
parameter with more relevance in the final
penetration. The interval between injection
events determine how the penetration curve
grow. The numerical and experimental results
are consistent. The average deviation is 13%.
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An Experimental Study of Frost Formation on a Tube Bank
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INTRODLCTIDN.

Heat exchangers of refrigeration systems and heat
pumps typically operate at temperatures below the
freezing point of water, therefore frost deposition
occurs over heat transfer surfaces causing thermal
and hydraulic performance reduction [1)-[2). The
former causes air stream reduction due to the frost
blocks the passing air; whilst frost density is related
to important frost layer parameters such as porosity,
thermal conductivity, specific heat and molecular
diffusivity (2, 3]. There are also other two parameters
of great relevance, the frost layer surface
temperature and the average Nusselt number.
Furthermore, the factors that significantly affect the
frost layer properties are air temperature, cold
surface temperature, air humidity, air velocity,
surface geometry, and location [4).

In the present work an experimental study of heat and
mass transfer on a tube bank with frost formation is
presented. Growth patterns around the tubes, the
global heat and mass transfer on the tube bank and the
average frost density are reported.

METHODOLOGY

A cooper tube bank was manufactured. Internal liquid
refrigerant flows through coaxial passages along each
tube ensuring a low constant temperature on the
external tubes surfaces. The study was performed
using a closed-loop wind tunnel where the tube bank
was exposed to controlled conditions. Image
processing technique was utilized to quantify the local
frost layer growth around tubes' circumferences.
RESLLTS

To quantify the non-uniformity of frost growth the
centroid of the frost profile was computed. Figure |
shows the relative centroid displacement of the frost
profile for the first row, first and fourth tubes for two
Reynolds numbers. It is shown that for low Reynolds
numbers the relative centroid displacement increases

up to 0.08. nevertheless, for high Reynolds numbers
the centroid displacement is significantly lower.

e
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Figure 1. Relative centroid displacement for Test 03
and Test 09, row 01, Test 03: Re = 866, Test 09 Re
=[719.

CONCLUSIONS

At low Reynolds numbers conditions, a nonuniform
frost layer growth was observed. The frost layer
growth is greater at the zone where the air stream
directly impacts. Conversely, frost layer growth is
smaller at the rear of the tube, where recirculation
effect occurs.
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Diseiio y construccitn de una plataforma educativa para sistemas de control y
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INTRODUCCIGN

La aplicacian de sistemas de control ha adquirido
reciente atencion para la mejora del desempefio de
diversos sistemas. Una de las dificultades principales
con las que se encuentran los estudiantes es la
implementacidn de los conocimientos adquiridos. La
plataforma educativa mostrada tiene como objetivo
estudiar el comportamiento e implementacion de
sistemas de control en un conjunto hélice-rotor con un
grado de libertad para rotar. la rotacion es
ocasionada por la fuerza de empuje del motor, ya el
motor se coloca en un extremo de una viga y en el
extremo contrario estd el pivote. las précticas
comunes de sistemas de control involucran sistemas
mecanicos, en el presente se permite observar la
interaccion  entre  sistemas  mecanicos Y
aerodingmicos, afiadiendo la implementacion de
conocimientos en disefio de filtros y sistemas de
medicidn inercial.

METODOLOGIA

Previo a la implementacian del lazo de control, se
requirid obtener un modelo matemético que pudiera
estimar el comportamiento del sistema [1]. En este
proyecto se modeld el sistema rotacional a partir de
la dingmica de cuerpo rigido y la aerodinamica del
conjunto rotor-hélice.

Para validar el modelo matemético se requieren
mediciones reales de orientacian, por lo tanto, la
integracion de sistemas de avidnica es un paso
fundamental. Se utilizd |a unidad de medicion inercial
MPUBOA0 con un protocolo de comunicacian por |20
con la tarjeta de procesamiento de datos. El error del
giroscopio fue corregido al implementar un filtro
complementario con el acelerometro. Después de
validar el modelo se implementaron sistemas de
contral: Un PID por el método de calibracian de Ziegler-
Nichols y un controlador por lugar de las raices. Se
controld la orientacion del modelo con la potencia del

otor, en la plataforma con compatibilidad para
sistemas en tiempo continuo.

RESULTADDOS

la Figura | presenta un experimento donde se
determind un valor de 1.01 para la ganancia critica del
sistema, necesaria para el método de Ziegler-Nichals.
la ganancia critica es aquella que provoca
oscilaciones sostenidas en lazo cerrado. Se observa
que la plataforma desarrollada permite implementar
los conocimientos adquiridos en la clase de manera
préctica.

LAY | )
Illli‘ | )

Figura | Retroalimentacian con la ganancia
critica.

CONCLUSIONES

Una dificultad actual de los estudiantes es la
implementacion de los conocimientos adquiridos. La
plataforma educacional permite aplicar temas como:

«  Modelado: Dindmica de cuerpos rigidos y
caracterizacion conjuntos rotor-hélice.

« Integracian de sistemas avidnicos y contral:
Instrumentacian, fusion de sensores e
implementacion de controladores.

+  Metodologias de disefio de controladores.
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pesempeiio de un controlador lineal para estabilidad robusta

en un modelo no lineal de cabeceo
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INTRODUCCIGN.

En vuelo, las aeronaves rotan respecto a su centro de
gravedad. Los &ngulos de orientacion se conocen
como guifiada, cabeceo y alabeo, estos son generados
por las superficies de control. El dngulo de cabeceo
influye directamente sobre la tasa de ascenso,
descenso y el dngulo de ataque, por tanto, un control
con buen desempefio es necesario para asequrar la
trayectoria deseada. la superficie de control que
genera la rotacion de cabeceo el estabilizador
horizontal [1). La deflexion de esta superficie de
control provoca un cambio en el dngulo de cabeceo. El
cambio en |a orientacion depende de la velocidad del
viento y parametros de la aeronave [2). Actualmente
se utilizan controladores convencionales para
controlar cualidades de vuelo [3). Se propone un
control de cabeceo en una aeronave y se simula el
desempefio del control en términos de su respuesta
transitoria. Es necesario que el control logre
mantener estabilidad robusta ante incertidumbre en
las condiciones de operacian y eliminar el error en
estado estacionario, para asegurar un  buen
desempefio durante |a operacian de la aeronave.

METODOLOGIA

Se obtuvo el modelo de ecuaciones diferenciales de un
modelo que permite rotar solamente en cabeceo, se
analizo el movimiento de cabeceo respecto al angulo
de deflexidn del estabilizador horizontal. El modelo fue
linealizado, se compard la respuesta del modelo lineal
y el modelo no lineal para validar la similitud. Se
desarrolld un controlador para modelo  lineal
mediante técnicas de manipulacion del diagrama de
Bode. Se buscd controlar el angulo de cabeceo con la
deflexian del estabilizador.

Se utilizd un compensador en doble adelanto con un
integrador y una ganancia para un ancho de banda de
[0 rad/s. El control fue implementado en el modelo no
lineal con velocidades de B m/s hasta 20 m/s. Se

observd que el controlador provee estabilidad
robusta para el rango de operacitn definido.

RESULTADDOS

La Figura | muestra la respuesta del sistema ante
cambios de referencia, un angulo de 0% a 20° Se
observa que el controlador provee estabilidad
robusta en un rango de velocidad de viento de bm/s
a 20m/s, con un tiempo de establecimiento de 2
sequndos. El control disefiado también elimina el
error en estado estacionario gracias al integrador.

Tiempo |

Figura I. Respuesta ante cambios de referencia.

CONCLUSIONES

las aeronaves estan sujetas a variaciones en la
velocidad de operacidn, por |o tanto, es una fuente de
incertidumbre presente durante su operacion. El
disefio de controladores debe cumplir con un criterio
de estabilidad robusta respecto a este parametro
para asegurar la integridad de la aeronave. El
controlador propuesto se disefia por la manipulacion
del diagrama de Bode, debido a que el analisis de
incertidumbre se simplifica por este método. Se
comprueba que el método de disefio para el sistema
de control provee de estabilidad robusta para
variaciones de velocidad de viento de bm/s a 20m/s
y elimina el error en estado estacionario para todas
|las condiciones de operacidn.
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Implementacidn de HIL de un sistema de control en un PVTOL
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INTRODUCCIGN

Motivados por el interés de implementar sistemas de
control en tiempo real en wamanned aerial vehicle
(UAV) capaces de mejorar las caracteristicas de
operacidn de estos, se propone hacer uso del sistema
OPAL/RT que permite la simulacian por medio de
Hardware-in-the-Loop (HIL) para el disefio de un
controlador de movimiento en un vehiculo Alanar
Vertical Take-0ff and Landing (PVTOL).

la simulacion se realiza comunicando Matlab
Simulink) con el equipo OPAL/RT: en el primero

se especifica el modelo y la estructura del
sistema por medio de diagramas de blogues,
mientras que OPAL/RT realiza el procesamiento

en tiempo real, del modelo descrito en funcidn de

|as entradas y salidas del sistema.

METODOLOGIA

La investigacian del estado del arte se centra en
el control de estabilizacidn de una aeronave para
|las tareas de despegue y aterrizaje en el plano
vertical, dando asi un sistema subactuado ya que
cuenta con dos grados de libertad y dos entradas
de control. El modelo matematico se desarraolla
en dichos grados de libertad (y, ©)
correspondientes a la posician y orientacidn en
el plano (Lin, F., Zang, 1999).

Una vez que se ha definido y analizado el modelo
del sistema, se diseia un controlador
proporcional integral-derivativa  (PID), cuya
tarea es posicionar |a aeronave en un punto de
equilibrio  horizontal,  para  realizar  |a
comparacian de |as ecuaciones y la simulacidn a
través de la plataforma Simulink vinculado con el
equipo OPAL/RT. Lo anterior permitira el analisis
del comportamiento del modelo en la planta

virtual, para poder examinar la respuesta del

controlador (Washington, C., 2008).

RESULTADDOS

Se realizd una interfaz adaptable en Simulink
comprobando los requerimientos de méximo sobre
impulso, error estacionario y tiempo de asentamiento
para verificar la respuesta en estado transitorio
mediante pruebas de robustez con el fin de asequrar
|a eficiencia ante perturbaciones criticas.

Mediante el planteamiento propuesto, se desarrolld y
probd el controlador en diferentes escenarios y se
modifica de manera paramétrica de la planta.

CONCLUSIONES

Se utiliza la metodologia para estabilizar el sistema
aeronave PVTOL el controlador obtenido y las
simulaciones toman en cuenta la naturaleza positiva
del empuje y el angulo de alabeo no esté restringido a
alguna regian como en el enfoque clésico con el que se
ha abordado el tema (Lin, F., Zang, 1999) (Martinez, J.
C..2013).

Adicionalmente serd posible obtener parametros y
condiciones aceptables para el futuro disefin e
implementacidn de |a planta fisica.
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Anélisis de las necesidades para la navegacidn de los nuevos vehiculos aéreos.
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INTRODUCCION

Debido a la saturacidn de trafico terrestre se han
propuesto diversas formas de ampliar las distancias
en tiempos reducidos y se llegd a la conclusion de
lanzar a la venta, por parte de particulares, un
prototipo de vehiculo aéreo con el cual se facilite el
traslado personal al interior de una zona urbana.
Desde hace afios [1] se conoce el concepto de tréfico
aéreo debido al crecimiento de vuelos a nivel nacional,
sin embargo, en paises estadounidenses y europeos
s han propuesto  diversas  simulaciones
computacionales y pruebas piloto en zonas de bajo
trafico aéreo con equipos y sistemas que ayudaran a
disminuir dichos vuelos, siendo de suma importancia
considerar factores importantes dentro de la
navegacion aérea como lo son: meteorologia,
infraestructura y servicios destinados a la aviacidn
que facilita su estudio. Estas simulaciones permiten
considerar al vuelo libre (#2 Ay, por su nombre en
inglés) como una solucion viable sin olvidar que su
implementacion generaria cambios en |a navegacitn
aérea.

El disefio de vehiculos aéreos debe garantizar la
seguridad de las operaciones dentro de un ambiente
de vuelo libre (#2e #)). por ello, el vehiculo debe
contar con una navegacion especifica que permita al
piloto conocer y controlar el vehiculo en las fases de
operacion minimizando |a carga a los controladores
agreos gue Se encuentran en tierra, que sdlo
supervisaran los vuelos con ayuda de radares y en
caso de presentarse un conflicto podrén entrar en
funcion para mitigar el conflicto.

La capacitacion del personal involucrado es una de las
caracteristicas mas importantes en la navegacian del
vehiculo de tal forma que la operacian no represente
ninguna amenaza para ningin area.

METODOLDGIA

Se busca y recopilo informacién necesaria sobre
trafico aéreo que involucra sistemas “tradicionales”
y sistemas autanomos [2].

Se realiza un anélisis comparativo entre los dos
sistemas destacando limitaciones y fortalezas.

Al realizar la comparativa se busca encontrar cudl de
|los dos sistemas es el mas conveniente para utilizar
en zonas urbanas a baja altitud dentro de la ciudad de
México.

RESULTADDOS

En base a la investigacian realizada, se observd que la
ciudad de México no se encuentra en posibilidades de
implementar sistemas autanomos debido a la falta de
infraestructuras capaz de satisfacer las necesidades
del nuevo trasporte aéreo. Ademas, se encontrd que
varios modelos realizados en paises norteamericanos
en los cuales se puede observar que gracias al
sistema de navegacian implementado en estos
vehiculos se logra una alta confiabilidad a la hora del
vuelo en los sistemas autdnomos.

CONCLUSIONES

En la actualidad, es posible que se pueda dar la
navegacian aérea en una metrdpoli gracias al avance
tecnolgico existente. Sin embargo, se presenta una
ventana de oportunidad en el disefio, construccidn y
gestion de la infraestructura que soporte esta
transportacidn.
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by Direct Metal Laser Sintering
D. Garcés-Lapez', J. E. Garcia-Herrera® G.V. De Leon-Nope'
D. G. Espinosa-Arbelaez', J M. Alvarado- Orozco'
v Lenter for Engineering and Industrial Development (CIOES))
2 Surface engineering and additive manufacturing
3 Lentro de Tecnologia Avanzada,
“dgarces!@unal edu.co

INTRODLCTION

Inconel 718 (IN7I8) is a Ni-based superalloy
strengthened by precipitation, showing a combination
of superior mechanical properties and a good
corrosion resistant to aggressive environment [1).
However, machining using conventional methods is
difficult as a result of its high hardness and low
thermal conductivity. In this regard, DMLS additive
manufacture  (AM) technology is an alternative
approach for manufacturing of complex pieces [2).
Nevertheless, the oxidation resistance of IN7I8 has
become increasingly important due to the growing
demand on the modern industry of more reliable
components to a higher temperature [1]. This work
presents the oxidation behavior of specimens AM IN7I8
by AM - DMLS - is compared to commercial wrought
IN7I8 at 800, 1000 and 1200°C for & h. The oxidation
kinetics measured by thermogravimetric analysis
(TGA) will be discussed based on different

characterizations.

METHODOLOGY

IN7I8 DMLS samples were studied in their as-built
condition. A second set of samples were machined
from a commercial IN 718 wrought plate supplied by
FRISA industry. TGA were performed using a Setaram
Setsys Evolution thermobalance. The mass changes
during the experiments were recorded at (.0 seconds
intervals. Heating and cooling rates were set to
100 °C/min. The oxidation tests in the thermobalance
were performed under a synthetic air flow set at
20 ml/min and high temperature was maintained

during a h.

RESULTS

Figure | shows the Arrhenius diagram for IN7I8. is
obtained by DMLS and by forging. the differences in the

parabolic rate constants of the samples are
appreciated, at 800 ° C the parabolic rate constant is
higher for the forge sample which indicates that the
sample has a greater kinetic than the DMLS sample. At
|000°C a very similar kinetic is visualized and at
1200°C it was impossible to compare at the same
times because the parabolic rate constant of the forge
sample was not stable.

Log Kp (g Xcm si)

Figure 1. Arrhenius diagram of the two in718 alloys
(DMLS and wrought) for 0 h at 800°C, 1000°C and

1200°C. Comparison with literature results.

CONCLUSIONS

-The parabolic rate constant increases with oxidation
temperature in air atmosphere. To an isotherm of 800
OC the IN7I8 obtained by DMLS, has a lower parabaolic
rate constant.

-At 1200 ° C, the manufactured IN7I8 still has Crols,
whereas in the one manufactured by forging after four
hours there is a depletion of Cr.
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INTRODUCTION

Additive Manufacturing (AM) process is the joint
materials to manufacture objects based on a 30 model
data, layer by layer, this type of process is used due
to it is a new technology that is impacting the aviation
industry, since it allows to improve the design of
aeronautical components in different ways, obtaining
competitive  advantages  such as:  geometric
complexity and customization of the design process.
However, it still presents challenges for its use in high
mechanical demand parts, one of them is the
incomplete understanding of the phenomena of the
process and its impact on the properties of the parts.
This work will be focus on the study of the
relationships ProcessStructure-Properties,
searching for an optimal work area in which the
variation of exposure parameters such as laser power
and the scan speed have effect on the geometry and
continuity of Inconel 718 beads [1]. In this work we will
study the most influential exposure parameters (laser
power and scan speed) of Inconel 718 beads (2], due
to the great importance in the aerospace industry,
since with this study we can analyze part of the impact
of the effects on the properties of the pieces.

METHODOLOGY
Two groups of samples were made, in the first group
the laser power was varied from 97 W to 342 W (with
a step of a7 W) and in the second group the scan
speed was varied from 384 mm / s to 1336 mm / s
(with a step of 192 mm / s) keeping the other
parameters constant.
It was performed as follow:

«  Beads building by DMLS process

[1]

(2]

«  Metallographic sample preparation
«  Morphology microstructural characterization

RESLLTS

The width and depth of the molten pools increases.
as the laser power increases, due to the heat
transfer over the powder, the width and depth
depending on the power and its transfer will be its
width and depth as also the remelting about the on
the layers of the substrate.

The width and depth of the molten pools diminish, as
the scan speed increases, due to time, so when
increasing the speed, the amount of energy
delivered to the powder is reduced causing a
decrease in heat transfer, thus decreasing the width
and the depth.

CONCLUSIONS

The power of the laser and the scan speed with
respect to the width and depth of the molten pools,
shows that the scanning speed has greater impact
in the molten pools due to the decrease of the laser
beam residence time over the powder bed. This
causes a dissipation of heat in the upper layers
instead of dissipating the heat in the piece obtaining
a minimum melted region, avoiding the remelting of
the layers.
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INTRODUCTION

GTD Il is a nickel-based superalloy designed in the
[970s. It was developed to operate at high
temperatures (above 1000°C) and to support thermal
fatigue, as it is the case for gas turbine blades.

By now, design, manufacturing and processing of this
alloy remain to be a challenge due to considerable
expensive  processes and complex  entropic
phenomena involved (1], so, it is necessary to develop
heat treatments that allow recovering the initial stage
of microstructure of the components. CALPHAD
methodology is powerful tool for understanding the
thermodynamic and kinetic phenomena of alloys
under different rejuvenation process parameters.
This work presents an approximation to recovery heat
treatments design for GTD-Ill, based on state
variables and experimental conditions by using
Thermo-Calc and TC-PRISMA software.

2. METHODOLOGY

Thermodynamic calculations were carried out by
using the TCNiB and MOBNI4 databases, considering
approximations to binary and ternary systems and
after multicomponent systems (i.e. Ni-Al, Ni-Ti and Al-
Ti, Ni-Al-Ti, etc). The effect of alloying elements on the
precipitation of eta (n) phase was analyzed based on
step and mapping calculations, TTTdiagrams were
calculated to study the fastest precipitation area (i.e.
Bulk, grain boundaries, grain corners, dislocations).
Gamma prime (y') and n phase and secondary
carbides (MosCs) precipitation times were calculated
considering the wetting angle, grain size and chemical
composition.

RESLLTS
TTT-Diagrams showed a strong influence of Al content
in gamma prime precipitation. Cr, otherwise,
destabilized gamma prime phase. varying those
components in the same quantity implies a change of
time precipitation in 102 magnitude order. Also, was
found that Bulk precipitation is not affected by etting
angle and grain size .
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Figure 1. TTT diagram of gammaprime in different
nuclation sites.

CONCLUSIONS

It is possible to calculate TTT-diagrams for GTD-III,
until six elements, to predict complete solubility of
gamma prime phase in bulk and the components
effect on it.

Precipitation in grain boundaries is significantly
affected by wetting angle and grain size. Further
research need to be done to determine optimal values
of those parameters.

REFERENCES
(1] Turazi. A., de Oliveira, CAS., Boharquez, C.EN. et
al. Metallogr. Microstruct. Anal. (2015) 4: 3.
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INTRODUCCIGN

La identificacion de la dindmica longitudinal es una
parte fundamental para controlar variables como
altitud y orientacion. Es necesario implementar un
sistema de control para proporcionar un buen
desempefio y sequridad en sistemas aeronduticos,
como aeronaves no tripuladas. Los modos dindmicos
longitudinales de interés en las aeronaves son el
fugoide y la dindmica de periodo corto. Se selecciond
el periodo corto, caracterizado por variaciones en el
angulo de ataque, ya que tiene efectos en las fuerzas
aerodindmicas e inerciales de |as aeronaves.
Actualmente se implementan sistemas que registran
datos en un madulo integrado en la aeronave, estos
tableros no cuentan con un sistema de trasmisidn de
datos en tiempo real [I]. El VBMA (Analisis de
Movimiento Basado en Video) se ha planteado como
una solucion para la visualizacion y caracterizacian
de la dindmica longitudinal de una aeronave [2).
También ha propuesto como alternativa la aplicacidn
de simulaciones numéricas para estimar variables
tales como altitud y orientacidn [3), las cuales tienen
un error que alcanza 21% en magnitud [4). Se
requiere una plataforma que permita la toma vy
transmisidn de datos experimentales en tiempo real,
de manera versétil y precisa. En el presente se
desarrolla un banco de pruebas para la telemetria del
angulo de cabeceo. Esto permite registrar vy
visualizar en vivo |a orientacidn de la aeronave.

METODOLOGIA

Se desarrolld un planeador ultraligero con una
configuracion  longitudinalmente  estable.  Se
integraron en la punta del planeador los madulos de
transmision y medician de &ngulo de cabeceo. Se
utiliza un filtro complementario para corregir el
error del giroscopio con las mediciones  del
acelerdmetro. La telemetria se programa mediante

un protocolo de comunicacian serial virtual con un
receptor conectado a una computadora para la
visualizacidn en viva de datos.

RESULTADOS

En la figura I. Se ilustra el planeador, en la punta de
este se encuentran |os circuitos integrados.

El cuadrado representa el madulo de recepcian.

Fig. 1. Diagrama de |a plataforma

CONCLUSIONES

Se logrd establecer una transmision de datos que
permite el registro y visualizacion del movimiento de
periodo corto en el 4ngulo de cabeceo. Esto permite
tener mayor confiabilidad en los datos, ya que son
mediciones experimentales, y mayor versatilidad ya
que es un madulo ligero y compacto, adaptable a
diferentes aeronaves. Se abre la oportunidad de
implementar diferentes sistemas de control como
trabajo futuro, ya que se tiene una tarjeta
programable de medician y actuacian.
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INTRODUCCIGN

Para el disefio estructural de cualquier sistema sdlido
con interacciones de cargas térmicas y fuerzas
externas es necesario desarrollar una metodologia
adecuada que permita predecir y simular el
comportamiento de la estructura y luego, mediante
experimentacicn, verificar los resultados. Para este
caso se desarrolla una metodologia de analisis y
disefio de la estructura principal de una tobera de
expansian. El sistema est4 formado por las secciones
convergente  y  divergente. Dichas  estructuras
soportardn principalmente cargas de presion y
temperatura provocados por el paso del flujo producto
de la combustion. Dichas cargas generan
deformaciones y esfuerzos mecénicos y térmicos
sobre |a estructura de |a tobera [1].

METODOLOGIA

Se comienza con el conocimiento de los materiales a
usar: su estructuracion y composicion volumétrica
para formar una unidad de material compuesto. Se
usa como material resistente malla de fibra de
carbono y como matriz, resina epoxica. Gomo anélisis
preliminar se supone el calculo de maltiples secciones
de |a tobera, donde cada una se calcula coma cilindro
de pared delgada. Esto permite que sean |os esfuerzos
longitudinales, radiales y tangenciales los que mas
deben tomarse en cuenta para el modelo [1]. Por lo
que. en la caracterizacion del material, interesa
obtener los madulos de resistencia en el plano. Se
parte de los madulos de resistencia obtenidos a partir
de pruebas de tension realizadas en probetas con
orientacion de fibra 0 y 45°. Se validan los resultados
a través de simulacion numérica utilizando analisis en
elemento finito y se agrega la influencia que tiene la
temperatura en el comportamiento del material. Con
ello se puede establecer el espesor necesario en cada
seccidn cilindrica y asi realizar la simulacion para
elementos cilindricos  sometidos &  presian

temperatura y, posteriormente, la estructura de la
tobera completa.

Esta metodologia estd pensada para que se puedan
hacer variar las caracteristicas de resistencia del
material y espesores, sin afectarla; y permite
encontrar los valores aptimos para lograr soportar
las condiciones de operacion y que los esfuerzos,
deformaciones y temperatura no rebasen el limite del
material.

RESULTADOS

Las pruebas de tensian sobre las probetas arrojan un
comportamiento lineal en tensidn la direccidn de las
fibras (0/30%) y un comportamiento no lineal en
direccian (43/-4a"). Los esfuerzos generados por el
gradiente de temperatura a través de muro de la
tobera causan esfuerzos que pueden llegar a formar
hasta un 60% del esfuerzo total. Los andlisis de
elemento finito muestran resultados congruentes con
|os calculos realizados y entre los anélisis realizados
a nivel de probeta, cilindros y estructura.

Figura 1. Deformaciones unitarias por temperatura.

CONCLUSIONES

La tobera estaria conformada por un laminado de
al menos 3 mm, solo para soportar las condiciones
de temperatura y presion. Debido a que solo se
presentan esfuerzos longitudinales, radiales y
tangenciales, se diseia aun  laminado
especialmente ortotrdpico con todas las laminas
en la misma direccidn.
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la metodologia conformada por las pruebas
experimentales, calculo vy simulaciones en
elemento finito forman una base confiable de
trabajo para el analisis de materiales compuestos
utilizados en la tobera de expansian.
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INTRODLCTION

In recent years, natural fibers have been widely studied
as reinforcement in composite materials due to their non-
toxic nature, lightweight, low cost and biodegradability.
The mechanical properties of natural fibers are very
similar to glass fiber; therefore, they can replace glass
fibers in composite materials or they can be used in
combination with natural fibers to create hybrid
composite  materials  with  improved  mechanical
properties.

In this work, hybrid composite materials reinforced with
jute and glass fibers were manufactured for studying the
potential application of natural fibers reinforced
composites in aeronautics [1.2].

METHODS

Hybrid composite laminates of jute (J) and glass (G) fibers
were created by the hand lay-up vacuum bag assisted
method curing at room temperature and in autoclave at
room temperature and B0 °C, using epoxy resin as matrix.
Five layers of fibers were used in the laminates,
alternating the order of the fibers as follows: 4J, a6, G-J-
G-J-G. J-6-6-6-d, B-d-J-J-6, JG-J-G-J.

Tensile testing under ASTM D3033/D3039M-08 was
carried out to characterize the mechanical properties of
the samples. Furthermore, samples were analyzed by
optical microscopy to determine the adherence of matrix
to reinforcements [1,3].

RESLLTS

The ultimate tensile strength and modulus of elasticity of
different composites configurations with the best
mechanical properties overall are shown in Table 1. The
hybrid composites cured in autoclave showed the better
mechanical properties. With the optical microscopy, we
were able to make a qualitative

analysis of the interaction of the fibers and the matrix. A
good adherence between fibers and resin were observed.

Table 1. Mechanical properties of jute-glass hybrid
composites of different configurations.

Configuration  Conditions (:ﬂ’i) (EIEa)
ad RT 34750 2.080
ab RT 193.250 .59
J-6-6-G6-J RT 87704 4949
J-6-6-G6-J ACRT 113.725 B.615
(-J-6-J-G AC 60 °C 125.680 7.210

RT = Room temperature, AC = Autoclave

CONCLUSION

Hybrid composites laminates cured in autoclave showed
an improvement in properties such as UTS, modulus of
elasticity and a better adhesion among resin, jute and
glass fiber. Composite laminates where glass fiber is
predominant tended to have better properties. Glass fiber
usage can be reduced due to the mechanical properties
of hybrid composites being feasible for non-structural
components.
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INTRODUCCION

El desarrollo de sistemas de barreas térmicas (TRE)
para uso aeronautico ha sido el resultado de décadas
de investigacion y desarrollo  enfocados en
incrementar la sequridad y la eficiencia en el
transporte aéreo. Los TBC son recubrimientos que
actuan como aislantes termoguimicos de alta
temperatura que protegen al metal base. El material
exterior de los TBC es un material ceramico de baja
conductividad. Los TBC son fabricados mediante dos
técnicas, EB-PVD y APS presentando un grado de
porosidad inherente al procesamiento. La porosidad
permite alojar cambios volumétricos debidos a
expansian-contraccion durante los ciclos. El material
méas ampliamente utilizado en TBCs es la zirconia
estabilizada con itria (YSZ). Este material presenta
restricciones que se agudizan por encima de 1200 °C,
tales como su estabilidad de fase. Asi mismo, por
arriba de esta temperatura, |a interaccian de los TBC
con alumino-silicatos de calcio-magnesio (CMAS) y las
cenizas volcanicas (CV) suspendidas juegan un papel
preponderante en |a desestabilizacian YSZ trayendo
como resultado la  acumulacion de  esfuerzos
residuales debidas a la transformacitn de fase. Asi
mismo, arriba de dicha temperatura, las CVs fundidas
fluyen a través de la porosidad de los recubrimientos
aumentando su conductividad térmica y los esfuerzos
residuales acumulados. Por ello es de suma
importancia estudiar y entender la fenomenologia
asociada con la infiltracion de CV en TBCs. En esta
contribucian estudia el fendmeno de infiltracian de GV
en TBC procesados mediante APS.

METODOLOGIA

Se realizaron experimentos de infiltracion de 3 CV
(Popocatepetl, Colima y Eyjafjallajikull) a 1250 °C
entre 30y 600 min. £l grado de infiltracidn de los TBCs

se determind mediante el andlisis de cambios
estructurales con microscopia electranica de barrido
(MEB) y determinacian de la presencia de elementos
contenidos en las CV mediante espectroscopia de
energia dispersiva (EDS).

RESULTADDOS

El comportamiento de la infiltracian obedece a dos
regimenes: uno de alta y otro de baja tasa de
infiltracian comprendidos entre 0-120 y 120 a 600 min
respectivamente. Esto sugiere un cambio abrupto en
el comportamiento del flujo de las cenizas fundidas
que es independiente de la temperatura. Asi mismo se
observa que el contenido de fase monoclinica alcanza
un méximo en el limite de estos regimenes (120 min)
para después disminuir considerablemente. Esto
siguiere una correlacion entre la desestabilizacion de
|a fase t' con la velocidad de infiltracian. Finalmente se
observa que la ceniza con mayor contenido de Silly
presenta mayor infiltracian. También se observa que
las cenizas con mayor cantidad de Si tienen un mayor
poder de desestabilizacidn de YSZ.

CONCLUSIONES

Durante los procesos de infiltracion a alta
temperatura la composician quimica de las CV juega
un rol de gran importancia. A menor contenido de Si,
|a viscosidad disminuye y la profundidad de infiltracian
aumenta. El fendmeno de infiltracian en TBCs
producidos mediante APS se puede clasificar en dos
regimenes, uno de alta y una de baja tasa de
infiltracian, de 2004 y 0286 pm/min
respectivamente para la ceniza con mayor contenido
de Si; mientras que a menor contenido de Si, estos
valores se reducen a 1.242 y 0.214 ym/min. Por otro
lado, el poder de desestabilizacion del YSZ se
incrementa al incrementar el contenido de Sien la CV.
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INTRODUCCIGN

En esta investigacidn se realizd el disefio de una nueva
configuracion  de  celda de laboratorio  para
recubrimientos  electroliticos de  metales  como:
electrozincado, cromado, niquelado, anodizado entre
otros. Para esta celda se delimitaron variables con
rangos especificos como: Un volumen entre 100 y 900 m
de solucion electrolitica. un tamafio de catodo entre 0.1y
0.33 dm’ de &rea expuesta, anodos entre |y 2 veces el
grea del catodo, ademas, tiene variacion de distancia
entre dnodo y cétodo mediante quias deslizantes para
optimizacian los procesos de investigacion. La celda esta
disefiada con un refractario tipo Pyrex como recipiente
donde se deposita la solucin electrolitica y una cubierta
disefiada en ARS para evitar deterioro por efectos de la
corrosion por las soluciones electroliticas, Para los
electrodos se disefia un soporte porta electrodos (porta
gnodos 'y porta catodo) con  caracteristicas
intercambiables para maltiples anodos y catodos segin
la experimentacian. Como resultado adicional se realizd
un recubrimiento donde se utiliza acero 1020 y Zinc
solido al 99% de pureza. en el cual se obtuvo un
electrozincado homogéneo y continuo. La celda de
electrorecubrimiento permite experimentar diferentes
tipos de sustratos como aceros, aluminios, titanios entre
otros, en aplicaciones industriales finales o en
Preprocesos.

METODOLOGIA
Para la conceptualizacian, disefio y construccian de |a
celda se realiza con los siguientes criterios:
-Seleccion de material:
« Resistente a la corrosidn
« Resistente a los acidos
« Resistente a las sales
« Resistente a las bases

nikoButp.edu.co

«  Facil de replicar
-Diseiio de prototipo: Seleccion de 4rea catddica segin
|a relacion de area de |a zona a recubrir, disefio

de la cuba con base a el tamafio de las probetas. disefio
de |a cubierta para los porta electrodos (Porta Anodos y
Porta Catodo) y tapa de soporte.

RESULTADDS

En la Figura |. se muestra el resultado de la celda
obtenida durante la construccion de las partes de la
celda para electrorecubrimientos se muestran los
diferentes aditamentos donde se soporten los anodos y
los catodos fabricados en tecnologia de impresion en
ABS a través de las tecnologias de impresidn 3D.

Figura 1. Celda para recubrimientos electroliticos

En la Figura | se puede ver |a celda en operacian donde
se realizd una prueba de funcionamiento para validar el
disefic mediante un sustrato de acero 1020 y dos
electrodos anadicos de Zinc al 9%,



2nd RTNA International Conference on Aeronautics

CONCLUSIONES

la corrosion es un proceso natural de muchos
materiales, que tienden a regresar a su estado inicial
(dxidos metalicos), por lo que se requiere mejorar u
optimizar las tecnologias de |a industria dedicada a los
recubrimientos, en especifico  los  electroliticos
controlando variables como: la solucion, el tiempo, la
tensian, la corriente, el pH y la temperatura a través de
proyectos de investigacion que involucren nuevos
desarrollos y pruebas de laboratorio.
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INTRODUCCIGN.

El propasito principal de la aleacian Al-Li, desde las
primeras generaciones, es la reduccion de densidad
permaneciendo  y/o mejorando las  propiedades
fisicas. Una caracteristica de la aleacion Al-Li de
tercera generacion es la excelente resistencia a la
corrosian y resistencia a la corrosion asistida por
esfuerzo [1]. Para la evaluacian de la resistencia a la
corrosian de este tipo de aleaciones se pueden utilizar
diferentes técnicas electroquimicas, una de ellas es
ruido electroquimico, que es la medician y analisis de
|as fluctuaciones de potencial y corriente que surgen
a raiz de variaciones sin control en un proceso de
corrosian. Esta técnica se usa para analizar la
corrosian |ocalizada, degradacion de recubrimiento y
corrosian generalizada [2].

METODOLOGIA

Para el anélisis del comportamiento a la corrosian
se realizaron pruebas de ruido electroquimico a
1024 datos a | dato/seg (ASTM G193) y polarizacian
ciclica (GPC) con un barrido de -800 mV a 1400 mV
con una velocidad de polarizacian de B0 mV/min
(ASTM G3) en tres diferentes soluciones.

RESULTADOS
En la Figura | se presentan las series de tiempo en
potencial (mV) y corriente (mA/cm?) de las

aleaciones 2099 y 2024.

Figure 1 Ruido Electroquimico Al-Li 2099 y AI2024

Se puede observar que la aleacion 2024 presenta
tendencia hacia potenciales mas activos, a su vez la
demanda de corriente de esta aleacion es mayor, o
cual estd relacionado con una mayor velocidad de
corrosidn.

En la Tabla | se presentan los resultados del analisis
estadistico de las pruebas de ruido electroguimico,
donde la aleacion 2099 presento un tipo de corrositn
localizada, mientras que, la aleacion 2024 presento
corrosian generalizada.

Tabla 1. Resultados de ruido electroquimico y tipo de

corrosian.
Aleacian ot oi Rn | Tipo de
corrosion
2089 0.0081 | 0.00078 | 1165 Localizada
2024 0.0650 | 0.00046 | 14064 | Generalizada
CONCLUSIDNES

la aleacion Al-Li 2093 presenta potenciales mas
nobles que el Al 2024. La velocidad de corrosidn es
mayor cuando el sustrato se somete a |a solucian de
H2504

El potencial del Al-Li tiende a la electronegatividad lo
que indica que es susceptible a la corrosidn localizada.
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En cambio, el Al 2024 es susceptible a la corrosidn
generalizada.
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INTRODUCCIGN.

Con base en |a implementacidn de las aeronaves no
tripuladas se construyd un aeromodelo, con el cual se
pretendia cargar hasta |3 kilogramos de carga de
paga. el cual permitiria transportar ese peso para
cualquier tipo de misian. Con el objetivo de lograr un
aeromodelo el cual soporte las cargas y fuerzas
gjercidas en el mismo se quiere implementar un
fuselaje que cumpla con todas estas caracteristicas.
En los primeros dias de vuelo la estructura del
fuselaje cumplia con tres requisitos. Més tarde, la
estructura bésica se cubrid con carenados, lo que
mejord |a forma aerodinamica (1]. Reqularmente los
aviones modernos son conocidos por tener un
fuselaje tipo semi-monocoque, el cual es parecido a
una viga constituida por elementos longitudinales y
transversales que ayudan a mantener la forma del
fuselaje y soportar las cargas y fuerzas ejercidas en
el mismo [2]. Ya que las cargas maximas en los
componentes de la estructura de una aeronave
generalmente ocurren cuando la aeronave esta
experimentando alguna forma de aceleracion o
desaceleracian. Por lo tanto, antes de poder disefiar
un componente estructural, las cargas de inercia que
corresponden @ estas  aceleraciones  y
desaceleraciones deben ser calculadas [3].

METODOLOGIA

Primero se tomaron cursos de capacitacion en
Aircraft Structures, Designing of Airplanes Units of
Composites y Aircraft Control Systems para cumplir
el objetivo de optimizar el estructural de nuestro
primer modelo, el cual fue disefiado para carguera.
Para las mejoras se tuvo que profundizar en el
conocimiento, comprension, aplicacian, anélisis y
sintesis de |a teorfa de estructuras de aeronaves en
el curso de Aircraft Structures con la ayuda del Dr.

3]

Fedotov, uno de los alumnos de Antonov, que nos
ayudd a evaluar nuestro primer modelo estructural,
con eso se logrd llevar acabo la estructuracian.

RESULTADDS

Se logrd obtener un fuselaje el cual cuenta con una
combinacién geométrica estructural en el plano
tridimensional la cual permite estructuralmente que
la aeronave pueda soportar las  cargas
aerodindmicas y estructurales para este tipo de
misian, asiendo |a estructura més ligera y teniendo
menos resistencia al arrastre, obteniendo un peso
seco de 3.akg, con estas propiedades la estructura
mejoro  haciéndola més compacta y  rigida,
haciéndola un 40% mas resistente (Vea la Figura ).

Fig.|. Combinacidn geometrica estructural

CONCLUSIONES

Con los cursos tomados, el conocimienta, la teoria,
el analisis y la aplicacion de materiales y formas
estructurales se puede llegar a cualquier mejora
posterior o mejoras estructurales para cualquier
aeronave no tripulada.
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INTRODUCCIGN.

Un Vehiculo Aéreo No Tripulado (VANT), es una aeronave
que esté disefiada para su funcionamiento sin tripulacidn
(1]. EI VANT puede ser controlado de manera remota o
bien pueden funcionar de manera autdnoma. Aunque
inicialmente este tipo de aeronaves se desarrolld con
fines militares. con el paso del tiempo su uso en
aplicaciones  civles se ha ido expandiendo
considerablemente. Hoy en dia, los VANT se usan en la
supervision de obras civiles, reconocimiento de areas
afectadas por desastres, como apoyo para el desplieque
|ogistico, y con fines de monitoreo. En el presente trabajo
se presenta un propuesta de un prototipo de VANT de ala
fija y que se pretende sea utilizado con fines de
manitoreo.

METODOLOGIA

Para el desarrollo de nuestra propuesta se consideraron
algunos prototipos ya existentes en la literatura. Asi
mismo para el disefio del prototipo se siguid el modelo
descriptivo el cual se considera 3 fases: I) disefio
conceptual, 2) disefio preliminar y 3) disefio a detalle [2).
En las fases se consideraron los requerimientos del
disefio mecanico como del disefio de control y adquisicidn
de datos. El prototipo se fabrica mediante impresian 30.
Asi mismo, para su validacion se hace uso de la
simulacian y de pruebas de campo.

RESULTADOS

Durante la etapa de disefio preliminar se consideraron
varios propuestas, siendo la mostrada na de las cuéles
se muestra en la figura |.

En esta propuesta para el VANT se considera la
ubicacian del rotor en la parte posterior. El material que
se estd

considerando para |a fabricacion estructura es ABS y
policarbonato misma que serd fabricada mediante
impresion 30. El espacio destinado a la carga dtil se
encuentra en |a parte central de la aeronave. Resultados
preliminares obtenidos mediante simulacian nos han
mostrado que el disefio seleccionado es adecuado para
el realizar |a tarea que se pretende. Asi mismo, ya se han
realizado las primeras pruebas en modelos fijos que nos
han permitido verificar el correcto funcionamiento de los
componentes electranicos.

Figura I. Se muestra una de las configuraciones posibles
para el diseiio del VANT de ala fija.

CONCLUSIONES

El presente trabajo todavia se encuentra en
etapa de desarrollo. Adn y cuando ya se han
realizado algunas simulaciones que muestran
que el disefio seleccionado es adecuado todavia
faltan por realizar ajustes a la parte del disefio
mecanico. Asi mismo, falta realizar pruebas a los
componentes del sistema de adquisician de
datos.
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INTRODUCCION

Los compuestos aeroespaciales a menudo se fabrican de
laminados apilados de fibras de carbono [1], este es uno de Ios
materiales compuestos mas utilizados en la industria
aerondutica debido a sus propiedades mecénicas. como peso
ligero. capacidad anti fatiga, alta resistencia, debido a la alta
rigidez no es necesario usar refuerzos externos [2].

la industria aeroespacial se esfuerza por desarrollar
estructuras mas fuertes y ligeras, las estructuras sandwich se
han convertido en una alternativa a las grandes estructuras
metalicas.

Un panel séndwich estructural tipico consiste en ambos lados
cubiertos por hojas laminadas. Las estructuras sandwich bajo
consideracion estan hechas de laminas compuestas de matriz
epoxi Epolam 2015, refuerzo de fibra de carbono 3K y nicleo MT-
10B.

Para fabricar piezas de estructuras aeroespaciales, las técnicas
de manufactura tienen que estar en sincronia con el tamafio de
estas.

La comprensian del comportamiento y, finalmente de la falla en
el nicleo es extremadamente importante para el disefio de estas
estructuras séndwich compuestas.

METODOLOGIA

El procedimiento consta de los siguientes pasos:

-Seleccian de los materiales a utilizar y requerimientas.

- Seleccidn del proceso VARTM.

- Manufactura de las probetas sandwich.

-Caracterizacion de las probetas sandwich a flexian,
tensian, asi como de los laminados de fibra de carbono.

-Construccidn del alerdn para un LSA utilizando fibra de
carbona biaxial y las estructuras sandwich.

RESULTADOS

En el ensayo a flexion en tres puntos, se observé que las probetas
cuyas caras fueron impregnadas manualmente soportaron

mayores esfuerzos.

Tabla 1. Comparacian de los ensayos a flexidn.

1 (cara impregnada) | 1.2110 5.9274

2 (cara impregnada) | 14343 3.93003
3 (cara impregnada

4 (cara pegada) 212704 795079
5 (cara pegada) 2.00742 760
6 (cara pegada) 2.02744 6.99040
CONCLUSIONES

e las estructuras séndwich construidas mediante
VARTM presentan buena adherencia y mayor
concentracidn de resina, con un peso excesivo,

e |aimpregnacion manual de las fibras de carbono y
aplicacidn de vacio presento delaminacion en la cara
bolsa y excesiva porosidad.

e laaplicacian de resina sobre dos placas previamente
construidas de fibra de carbono y un ndcleo panal
entre ellas demostrd buena adherencia y poca
porosidad.

e Al ensayar las probetas a flexion las probetas
impregnadas  manualmente  presentaron  mayor
resistencia a flexian que las pegadas con resina.
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ABSTRACT

The study of the morphology (shape change) in
wings leads to the optimization of aerodynamic
characteristics in an aircraft, so for the
development and implementation of a change in the
structure and shape of an airfail, in this case the
extrados, helps to increase the aerodynamic
performance of an aircraft at different operating
velocities, according to the required mission
profile. A previous work on morphology is
continued where the "initial" profile is the NACA
4415 and as a new profile "objective” the FUSION.
The objective of this work is the dimensioning of
the elements of the mechanism used to achieve the
required changes. We consulted the different
materials used in the aeronautics industry, as well
as new materials in this area that could contribute
to the good performance of the mechanism without
negatively affecting the aerodynamics. These
results allow evaluating the performance of a wing
with variable extrados with respect to the defined
morphology.

KEYWORDS: Numerical analysis, mechanisms,
morphing wings.
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