


1. FUNCIONES Y FORMAS

1.1 El fuselaje es el conjunto principal del aviés,el cuerpo del avion. La tripulacion,
el pasaje, la carga, y gran parte de los mecanisewssarios para controlar el avién se
alojan en el fuselaje.

Decimos que el fuselaje es la parte principal dabra porque el resto de los
componentes se unen a é€l, de forma directa o oidire

La forma del fuselaje varia en relaciéon con la émsprincipal del aviéon. Hoy dia,
incluso, esta prevista la entrada en el mercadavittnes comerciales de muy alta
capacidad (600-800 pasajeros) con fuselajes de gadd continudAirbus A-380)

La seccion recta del fuselaje, esto es, el caatestrersal, tiende a ser de forma circular,
entre otras razones porque esta forma geométrice d&hs cargas que impone la
presurizacion de la cabina. De hecho, un fuselag rp tiene la forma de seccion
circular tiende a adoptarla cuando se somete dodprésterna (diferencial entre la
presion de cabina y la correspondiente a la atmmadsbderior).

En todo caso es necesario indicar que intervienenerosos factores de disefio en la
forma final del fuselaje; entre otros, por citar ejemplo, las geometrias que pueden
proporcionar mayores indices de supervivencia esidewtes leves o moderados
("crashworthiness").En estos casos se trata de absorber la méaxima izndeg
deformacion posible cuando la aeronave entra eractmncon el terreno.

2. TIPOS DE CONSTRUCCION
2.1 Los fuselajes son de tres tipos: reticular, measco y semimonocasco.
a) Fuselaje reticular

El fuselaje reticular, llamado también fuselajeulab, se fabrica con tubos de acero,
soldados, dispuestos en forma de tirantes sobdemes. Las cuadernas son elementos
qgue conforman y dan rigidez a la estructura (vgr Eil).

Chapa de
rovastimienio

Fig, 1.2 Eslruchura de tipo monocasco. Lo estruciura
MmanGcascs @sid compuesta de revestimiento de shapa
1 1 Fianusiig e ln esfruchims redicutar axlama ragistanie y cuademas warficalas

La estructura de tubos se cubre mas tarde conhalarse madera o metalicas, o0 mas
frecuentemente con lona, de manera que el fusatijaiere externamente una forma
uniforme y aerodinamica.

83



Es importante sefialar que el recubrimiento extemanade resistencia estructural al
conjunto. Es decir, las cargas en tierra y en vgelo soportadas por los largueros,
diagonales y cuadernas que forman la estructurdaylpero en forma alguna por el

material de revestimiento. Asi, pues, en este tipofuselaje, las caracteristicas de
resistencia mecanica del revestimiento

no tienen relevancia primaria, pues esta somettinaslas fuerzas debidas a la presién
dinamica del aire.

Esta construccién se emplea en algunos tipos dmewiligeros, de manera que la
presion dinamica del aire tampoco es muy importante

b) Fuselaje monocasco

El fuselaje monocasco es una construccion que geode la industria naval,

hasta el punto de que los primeros aviones querorolaon fuselaje de estructura
monocasco fueron los antiguos hidroaviones, colsslen madera.

En breve, la estructura de tipo monocasco es ua @bcuyo interior se sitdan, a
intervalos, una serie de armaduras verticales. drasaduras verticales se llaman
cuadernas. Las cuadernas tienen la funcién deodaafy rigidez al tubo.

Airbus A-380, en la ilustracion atn como A3XX—100, es el primer reactor comercial con fuselaje de
doble piso continuo. Cortesia de Airbus Industrie

El término monocasco quiere decir "todo en unagliez

Observe que la construccion tipo monocasco propaacin interior diafano, protegido.
Al contrario de lo que sucede en la estructuraukr, el "tubo" del fuselaje, es decir, el
revestimiento exterior, forma parte integral deefructura del fuselaje. Ello es asi
porgue estd unido de forma rigida a las cuaderPas.esta razon se dice que el
revestimiento metdlico de la estructura monocassaésistente"; esto quiere decir que
el revestimiento soporta y transmite los esfuerzapie estd sometido el fuselaje del
avion.
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Obsérvese la diferencia con el fuselaje reticutdrrevestimiento de este ultimo no
soporta ni transmite esfuerzo alguno y sélo sireeapdar forma uniforme y ae-
rodindmica al fuselaje.

El revestimiento resistente se fabrica en chapalioat La chapa, necesariamente, es
de cierto espesor para soportar los esfuerzosidajr. Mayor espesor quiere decir peso
adicional del avion, de modo que la estructura ouestra la Fig. 1.2 ha caido en
desuso.

La estructura monocasco se aplica hoy dia en misagiones-blanco y alli donde el
espesor de chapa que se precisa no es excesivig @ela pequeia longitud que tiene
la aeronave.

Es el caso de estos aparatos pequefios que, adegu@s, el criterio de un sélo uso y
no el de una vida de servicio larga y continuada.

Fig. 1.3 Estructura de tipo semimonocasco
aplicada en un fuselaje de avion comercial.
Esta constituida por cuadernas (elementos
circulares), largueros y larguetillos
(elementos longitudinales).

Cuaderna

SN
2 B
c) Fuselaje semimonocasco

El fuselaje semimonocasco es la construccion eatés la actualidad. Ha resuelto el
problema del grueso espesor de chapa del revestorile la estructura monocasco. El
fuselaje es de chapa mas delgada por la introdudeiezas de refuerzo intermedias.
La Fig. 1.3 muestra la seccion parcial del fuselsggnimonocasco de un avién
comercial y el detalle fotografico de la constracci
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Las piezas intermedias de la estructura semimooocsen largueros, largueri-llos y
cuadernas. Los largueros se sitian uniendo lasemesla lo largo de eje longitudinal
del fuselaje.

La presencia de estos miembros estructurales geanédelgazamiento de la chapa de
revestimiento, aligerando de este modo el pesoargiinto.

Los largueros son los miembros longitudinales nraportantes del fuselaje se-
mimonocasco.

Los larguerillos cumplen una funcion secundariarefeierzo, pero son los que dan
forma al fuselaje y constituyen los puntos prinldpade union de la chapa de
revestimiento metalico.

 Todo el entramado de cuadernas, largueros, laliggey revestimiento se unen para
formar una estructura completa y rigida.

Como elementos de unién mecanicos se emplean peono#ios y remaches, ademas
de adhesivos en las-estructuras encoladas.

2. Componentes estructurales

3.1 El fuselaje esta sometido a todo tipo de caegasicturales. La mas inmediata n
aviones comerciales es que debe soportar las cdegaesurizacion de la cabina,

pero en conjunto esta sometido a cargas de fletaésipn y cargas de inercia, de las
gue hablaremos proximamente.

Siendo tan complejas las solicitaciones del fusdijexperiencia ha demostraghe la
forma estructural mas eficiente es la constructifimsemimonocasco.

La actuacion de esta forma estructural es la sigerie

* Las cargas de presurizacion son soportadas paincente por la tensién del
revestimiento metalico (chapa del revestimiento)..

» La flexiébn que experimenta el fuselaje en sentahgitudinal es®oportada— por los
largueros y larguerillos.

 Las cuadernas reparten uniformemente las cargeada uno de sus tramos.

* La torsion y las cargas de inercia son soportpdados tres elementos estructurales,
esto es, revestimiento, larguerillos y cuadernas,agtian como una viga unica.

Zonas presurizadas

Es sabido que a altitudes elevadas es necesagrradarizacion de la cabina objeto de
mantener suficiente presion parcial de oxigenollan for estasdd los fuselajes de los
aviones presurizados son herméticos.

a estanqueidad de los fuselajes se consigue caorelurso de tres métodos de
matraccion:

- Sellado de todas las uniones de la estructuragmgponen el fuselaje. La operacién
de sellado se efectia con materiales blandos l@éawed de interposicion. El relleno es
ademds una barrera frente la entrada de humedad ynpo una barrera frente a la
corrosion (ver el apartado 9).
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- Empleo de arandelas de goma en todos los osfid® los tabiques presuri-zados
(conduccion de cables de mando, mazos de cabkei@sg etc.).

- Juntas neumaticas inflables en los marcos dedgsaaberturas, tal es el caso de las
puertas.

Los fuselajes con presurizacion deben soportarfuaszas que se originan por la
diferencia de presion entre el interior de la calyiia presion exterior atmosférica. Este
tipo de cargas se llaman de presurizacion.

3.3 Conforme a la normativa vigente los fuselgjessurizados de los aviones
comerciales deben superar diversos tipos de prukbaesistencia estructural.
Se aplica lo que sigue:

 La estructura debe soportar las cargas de vusfbimadas con las impuestas por la
presion diferencial, desde cero hasta el valor méxde ajuste de la valvula de

seguridad de presurizacion.

* Igualmente, si el aterrizaje se puede efectuar laocabina presurizada, ésta debe
soportar las cargas de aterrizaje combinadas ®rcdegas que impone la presion
diferencial, desde cero hasta el valor maximo ateign la cabina.

* En todo caso, el fuselaje debe soportar la cangaesta por la presion diferencial de
ajuste de la valvula de seguridad multiplicadaip88, omitiendo otras cargas.

Pisos de cabina__,

3.4 Los paneles para pisos de la cabina se ckasifie acuerdo con tres categorias de
trabajo: a) paneles para cargas ligeras, tales dasmque se producen debajo de los
asientos de pasajeros; b) paneles para cargassnepimables a las zonas de transito
general en la cabina del avidn; zonas de pasitjopaneles para cargas altas (cocinas,
tramos de piso de gran luz o amplia separacioe apyos).

La division estructural del piso de la cabina tiem¥ta importancia sobre el peso de
material necesario, habida cuenta de las grandesrfmies que consideramos. Por
ejemplo, el modeldBoeing 747-20Giene cerca de 300 Frde superficie de piso de
cabina, y solo el 10% de esta cifra entra en lagoafa de paneles para cargas altas. El
60% del piso del avion, aproximadamente, sopottacaygas muy ligeras.

Efectos estructurales de la despresurizacion deaab

3.5 Los pisos y los tabiques de la cabina se ptagquara soportar la despresurizacion
repentina de la cabina debida a la abertura deogudie en la misma, bien por la
penetracion de partes desprendidas de un motan, el plesprendimiento accidental de
una puerta del compartimento de pasajeros o da.carg
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Fig. 1.4 Ejemplo de sistema de
ventilacién del piso de la cabina de
pasajeros con el compartimento de

badega (equilibrio de presion).

Persiana

Ademas del reforzamiento del piso, todos los awate fuselaje ancho se vieron obli-
gados a mejorar la ventilacion entre la cabinasybladegas (equilibrio de presiones en
ambas camaras).

La Fig. 1.4 muestra el esquema de las persianagrtédacion que se emplean en un
tipo de avion de fuselaje ancho.

Las persianas estan articuladas en un punto y pexea cerradas en situacién normal
con la ayuda de un resorte. Cuando la diferencigrésion entre las cabinas de
pasajeros y la bodega alcanza un valor prefijadopérsianas se abren hacia el exterior
del tabique de la cabina, proporcionando una sea#opaso para equilibrar la presion
entre las dos camaras.

Cuando las presiones se equilibran las persiaregarua cerrarse.

Las persianas estan protegidas con una rejillgpresion diferencial entre las camaras
se detecta a través de las ranuras de la rejilla.

4. Esfuerzos

4.1 Los esfuerzos de trabajo a que estad somet@astnuctura se clasifican dentro de
seis categorias: traccién, compresion, esfueraaantes, flexion, torsion y esfuerzos de
contacto. Los tres primeros son esfuerzos basiloss;otros pueden considerarse
combinaciones de los bésicos.

Traccion .

Se dice que un cuerpo esta sometido a esfuerzdsadgon (tensidén) cuando las
fuerzas que actuan sobre él tienen sentido opuesto.

~ Compresioén

La compresiénes un sistema de fuerzas que tiende a presiongraldiculas de |
material unas contra otras. Son fuerzas que aetdi@entido coincidente. Los esfuerzos
de compresidn son importantes en piezas delgadsigltas; un ejemplo es la chapa de
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revestimiento metalico de las aeronaves, que tiammenbarse al someterse a carga. Es
el fendbmeno de pandeo, que se soluciona normalmeemterefuerzos que dan mas
rigidez al conjunto.

Esfuerzos cortantes

Se llamaresfuerzos cortantdes que tienden a separar el material de formeetazigl.

Las tijeras que se utilizan para cortar la chaparseé el material deslizando una hoja

sobre otra, un ejemplo claro de separacion dedpacpor esfuerzos cortantes.

No obstante, el ejemplo aeronautico tipico de esfueortante es el esquema que

muestra la Fig. 1.5. Se trata de dos chapas umdaante remaches y sometidas a

esfuerzos de traccion. La zona de unidn de lasashegn los remaches esta sometida a
esfuerzos cortantes pues las fuerzas que actuadetiea separar las chapas

tangencialmente.

Remache

Fig. 1.5 Union de dos chapas con remaches sometida a carga.
Flexion

Es, probablemente, el tipo de carga mas comudn &adanen los miembros es-
tructurales de las aeronaves.

Fisicamente flexion es la curvatura que adoptaamponente estructural cuando se
somete a fuerzas que tienden a combar la estrutfa@arte exterior de la pieza que se
comba, la parte convexa, se estira durante laditlexpues su curvatura es mayor
comparada con la zona media o inferior de la piEgauna zona que esta sometida a
traccion. La parte interior, la zona cOncava, smloa y se somete a esfuerzos de
compresion.

Se llamamomento /lectorgue actGa sobre una seccion determinada de una, péez
suma algebraica de los momentos de las cargasoe@ter os momentos son iguales a
las cargas externas multiplicadas por las distanmgpectivas entre los puntos de
aplicacion de las cargas y la seccidn considetaalaeccion de unién del ala empotrada
en el fuselaje, por ejemplo, se somete a enormememis Heéctores en vuelo
producidos por la fuerza de sustentacion.

Torsion
La torsion se produce cuando la fuerza aplicada tiene teralent¢orcer el material.
Segun esta explicacion gréafica, siempre que unaduse aplica a una cierta distancia

del eje de una pieza, o del centro de gravedaddeseccion, existe tendencia al giro y
se producen esfuerzos de torsion.
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Esfuerzos de contacto

Aparecen en las superficies de contacto de lagpiezando se transmiten las cargas de
trabajo de una pieza a otra. Caso tipico es, deoned proceso de transmision de una
carga a través de la unta de chapas remachadasntalsucede en el revestimiento del
fuselaje (véase la propia Fig. 1.5). Por ejempémagransmitir la cargB de la derecha
se transarte primero desde la chapa a los remagies, a través de ellos por fuerzas
cortantes, y desde los remaches se transmitetealalmapa. La transmision de la carga
produce esfuerzos en las zonas de contacto derteches y de las chapas.

Observe que la carga de contacto es un valor queefere a las caracteristicas
superficiales del material.

Muchos fallos de las uniones remachadas en losmesige deben a problemas de
esfuerzos de contacto. Es el caso de una junteedosademaches se han fabricado con
un material de gran dureza en comparacion con triabde la chapa. La junta puede

fallar por el desgarramiento de la chapa duranpraeso de transferencia de la carga
de contacto, debido a la gran dureza del mategialetnache.

A la inversa, un remache fabricado en materialstasa dureza puede ser literalmente
cortado por las chapas si éstas son de materiationés

5. Tipos de cargas generales sobre el avion

5.1 El gran niumero de cargas que actian sobrei@ ae puede clasificar en seis
categorias, de la forma siguiente:

1. Cargas aerodinamicas, que se dividen en: apsalg maniobra; b) cargas por
rafagas de aire; c) cargas debidas al desplazamienias superficies de control de
vuelo.

2. Cargas de inercia, que se dividen en; a) calgaxeleracion; b) cargas de vibracion;
c) flameo.

3. Cargas debidas al grupo motopropulsor, queisged en: a) cargas de empuje 0
traccion del motor; b) cargas del par motor; c)gaargiroscopicas; d) cargas de
vibracion.

4. Cargas de aterrizaje, que se dividen a suwea)ecarga vertical de aterriza- | je; b)
carga del momento de giro de la rueda -contactiairj c) cargas de frenada; d) eargas
de aterrizaje con una pata del tren replegada.

5. Cargas de rodaje, que se producen durantedejeray son debidas a las irre-
gularidades de la pista de rodadura y de despegue.

6. Cargas diversas, un amplio apartado dondectgyem: a) cargas de presuri-zacion;
b) cargas por impacto y colision controlada corieeleno -aterrizaje for- | zoso; c)
cargas de impacto por colisién con aves; d) calgagmolcado del avion; e) cargas de
puesta en gatos.

Cada tipo de carga es importante en una zona & zomaretas del avion.

Cargas limite, de calculo y factor de seguridad

5.2 Se conoce por factor de cargia carga que actla sobre la estructura de un avion
expresada como mdltiplo de la aceleracion de leegiad (g = 9,81 m?s

De forma matematica el factor de carganes L/W, siendo L la sustentaciéon y W el
peso del avion.
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Asi, se dice: que un avién: se ha sometido a unrfae carga de 3g, indicando con ello
gue su estructura se ha sometido a una cargadees guperior a la aceleracion de la
gravedad; o dicho de otra forma, tres veces sup1sa peso.

El factor de carga es positivo si las fuerzas apémdicas actian hacia arriba, en
relacién con la actitud normal de vuelo del aviés.negativo en caso contrario, cuando
las fuerzas aerodinamicas actian hacia abajo. m@i@énn = 1 sdlo es posible cuando
la sustentacion es igual al peso del avion. Pototaexcesos o defectos de la
sustentacion en relacion al peso del avion darr lagalores positivos o negativosmle
distintos de la unidad.

5.3 Se llama carga limite la carga més alta pi@yiara la estructura del avion.

Un ejemplo: la carga limite en los aviones de &zauele producir en el ala, durante
los virajes cefiidos en maniobras de combate. W dal aceleracidn tipico en este caso
es 8g. Es la carga limite.

En general, la carga limite para todos los avi@@eproducen en el ala en condiciones
de maniobra a altos numerosgle

De otra parte, se llama carga de célculo a la card@m alta que puede soportar la es-
tructura del avion sin llegar a la rotura. Estayaage llama también carga de disefio.

Factores de carga limite tipicos, clasificados por empleo del avion

n (4 ne

Aviones de caza 6-9 3-6 o
Bombarderos 3-4 1-2

Aviones comerciales 3-4 1-2

Aviacion general 2,5-45 1-1,8

Aviones acrobaticos 5-6 3

Construccion amateur 6 3

Aviones muy ligeros, 3.8 1.5

<750 kg

5.4 Factor de seguridad es un coeficiente muliglic que se aplica a la carga limite
(carga mas alta prevista) por motivos de seguridad

Este factor es 1,5 (ver comentario de texto "¢ Béraj factor de seguridad de 1,5?").
Asi, si esta prevista la operacién del avion com ecarga limite de 8g en servicio (avidén
de caza) la carga de calculo debe ser: 8. 1,59= 12

Tedricamente, la aplicacion de una carga superita de calculo provoca el fallo
estructural del avion en 3 segundos.
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¢ Por qué el factor de sequridad de 1.5?

Desde hace tiempo los proyectistas de las estasctie aviones emplean el coeficiente
multiplicador 1,5 como medida de seguridad en @ilsutos de carga. No es un factor
elegido al azar. Se debe a que, en la mayor partasdaleaciones de aluminio de alta
resistencia que se emplean en la fabricacién dmasj la relacion que existe entre la
carga de rotura del material y el Limite elasti@ wohismo es del orden de 1,5. (Se
llamaLimite elasticadel material el esfuerzo maximo que puede sopbesta el cual
conserva el caracter elastico.)

El proyectista del avion ajusta entonces el valral carga limite con el fin de no
superar el Limite elastico del material, de alddapcion de este factor de seguridad de
1,5.

Noétese que el factor de seguridad representadaidal entre la carga que no produce
deformaciones permanentes en la estructura det M que provoca la rotura.

El proyectista del avion esta obligado a garantiger las cargas superiores a la limite,
hasta la de calculo, no imponen deformaciones astales que alteren lo que la
normativa aeronautica llama la "condicién de viselguro del avion®.

Cargas aerodinamicas. Diagrama de maniobra

5.5 Las cargas aerodinamicas se deben a la atici@mica del aire sobre el avion.

. Como hemos sefialado, las cargas aerodinamicagmpagantes son las siguientes:
cargas de maniobra, cargas por rafagas de airggasgor desplazamiento de las
superficies de control de vuelo. Todos los avior@m®erciales, con anterioridad a su
Certificacion de Tipo deben probar que soportarcéegas aerodindmicas previstas por
calculo, a cualquier altitud y velocidad de vuelentro de su campo operacional.

La forma practica de cumplir este requisito comesish representar graficamente el
factor de carga en funcion de la velocidad del aire. El diagramsultante recibe el
nombre de Diagrama de maniobra, o Diagrafira

Como velocidad del aire en abscisas se emplea(&A%a velocidad equivalente, por
ser esta velocidad una medida de la presion diraadet aireq que tanta influencia
ejerce en las cargas estructurales del avién.

Debe recordarse quey \; se relacionan exclusivamente a través de la dehdielaaire

al nivel del marg = 1/2(po ng), y por ello se dice que la representacion gra¥ieaes
independiente de la altitud.

5.6 La Fig. 1.6 muestra el Diagrama tipico de iotaa para un avion comercial. Los
argumentos que se citan aqui para el avion conheseigpueden extender a otras
categorias de empleo, con los valores adecuadatiagiiama esta dividido por el eje
horizontal de la velocidad del aire (EAS) en dasiptanos: el su-

perior, que corresponde a los factores de cargévoss y el inferior que corresponde a
los negativos.

Comentarios de interés para nuestra obra sondogsies:

La linea OA representa el coeficiente de susteimaciaximo (€ may pOSitivo que se
puede obtener para cada factor de cargaorresponde a la situacion de flaps arriba.
Por consiguiente, la linea parabdlica OA es laté@nde vuelo del avion, pues a la
izquierda de esta linea esta en pérdida. Con fdy@zgo se puede volar a menor
velocidad antes de encontrar la pérdida; es Idrgliea la linea 01 del grafico.
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En vuelo nivelado, sin aceleracion, el factor dgaasn= 1 y la velocidad de pérdida
es V1. Obsérvese el hecho bien conocido de que cuandei@i esta sujeto a mayor
aceleracion, es decir, mayor valorrgentra en pérdida a mayores velocidades del aire.

El punto A representa el maximo coeficiente deesuation que se puede alcanzar sin
sobrepasar el factor maximo de carga. Es una posie proa muy arriba, que tiene
cierta importancia estructural, dado que el plaostentador puede estar sujeto a
esfuerzos dirigidos hacia adelante; aparece, pwes,componente de fuerza en la
direccion de vuelo. Véase la Fig. 1.7 como ejenipkirativo en este sentido. La linea
OH es la frontera de la entrada en pérdida coreswstion negativa. OlVes la
envolvente limite con flaps extendidos.

Las velocidades de célculo se identifican en elhejgzontal del Diagram&-n, de la
forma siguiente: velocidad de pérdida sin flaps;(VWelocidad de pérdida con flaps
fuera (M), velocidad de maniobra g, velocidad de calculo de crucero W
velocidad maxima de picado f)Y Ver apartado 6.

=g. 1.6 Diagrama de maniobra de avién comercial

Zona de fallo estructural
375 + 1

3 b Daiio estructural

+C

Lmix. flaps arriba

Factor de carga (n)
N
1

Zona de fallo estructural

m
>
w

H \ Dario estructural

= € max.fiaps amiba) Zona de fallo estructural
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Fig. 1.7 Los fallos estructurales del ala que seron algunos aviones de la | Guerra
Mundial, en maniobras de combate con alto angulatdgue, se debieron a un cambio
de las fuerzas aerodinamicas, poco conocido enwrigebre el esquema de un biplano
de la época (Albatros DV) seobserva que cuandovi&naadopta una posicion de
angulo de ataque alto, la fuerza de sustentacigrerpendicular al viento relativo)
proporciona una componente A hacia adelante, segj@s avién. Estafuerza, no
prevista en la época, se llevd, literalmente, & de no pocos aviones que estaban
proyectados para soportar Gnicamente las cargaslesu En realidad, en situaciones
de vuelo como ésta, todas las fuerzas aerodinanvieegales, incluida la resultante
aerodindmica, estan por delantedel eje verticalaiabn.

A tenor de estas consideraciones hay una cuesti@orita pendiente: la
desintegracion en vuelo del avion del legendarioxMamelmann ¢se deb# esfe
problema?

Notese que a yes maxima la presion dinamica del aire.

La velocidad de maniobra es la maxima admisibla pardesplazamiento com- | pleto
de los mandos de vuelo can= 1. La velocidad de picado es una referencia para
establecer la velocidad maxima operativa del awadrelocidad que no debe excederse.
La normativa vigente imponen ciertos requisitosrecd valor de estas velocidades.
Para aviones comerciales, si W representa el pésanmma de despegue del avién en
libras, el factor de carga positinano puede ser menor que

24000
2l T
W+ 10000

con la excepcion de queno puede ser menor que 2,5, aunque no necesitaag@r
gue 3,8. Como se aprecia en la Fig. 1.6, paraeslden negativos el factor de carga
para el avidbn comercial no necesita ser menor huleasta Y. Luego varia linealmente
con la velocidad, desde este ultimo valor hast&llecidad de célculo de picadeV

En el otro extremo, en la aviacion muy ligévary Light Aircraft),con aviones de hasta
750 kg de peso maximo al despegue, el factor dgpgaaximo no debe ser menor que
3,8 y el negativo no puede ser menor que -1,5.

Cargas por rafagas de aire

5.7 Un avion en vuelo en zona de tormentas o tarmid se somete a cargas debidas a
las rafagas de aire. En ocasiones, estas cargasaaups cargas de maniobra.

La rafaga se considera en el proyecto de aviotresés de la llamada velocidad de cal-
culo para réfagas.

La experiencia indica que las rafagas produceres@bnes del avion que oscilan entre
1,59y 3,50.

Desde el punto de vista fisico la rafaga de aeeetiel efecto de variar de forma
inmediata el angulo de ataque del avion. La sitrase explica graficamente en laFig.
1.8.

La velocidad del aire se compone geométricamenidacoomponente de velocidad de
la rafaga. El resultado es un incremento absoleloddgulo de ataquéa. A este
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incremento del angulo de ataque corresponde, igudémn un incremento de la sus-
tentacion en valor absoluto, de valdlc. Por tanto, la aceleracion que experimenta el
avion en la direccion de la rafaga As:= AL/W,dondeW es el peso del avion.

Obseérvese un hecho que contradice una idea irgtuiti& aceleracion que experimenta
el avion para una rafaga de intensidad determieadanayor cuanto menor es W, es
decir, cuanto mas ligero es el avion. En efecte| sivibn pesa menos la variaciéon de
sustentacion que se produce provoca en él un ndegplazamiento vertical (mayor
aceleracion).

5.8 En la realidad, el caso presentado en lal8).de rafaga subita, que afec-a al

avion de forma instantanea, no es real. Mas biemiéh entra en la rafaga
de forma gradual. Por ello la normativa aeronawdgtablece relaciones materna--

Vector resultante

\/VJ Rafaga

=2 1.8 Ejemplo simplificado de entrada del avion en una rafaga, en este caso ascendente. En presencia
de ella la velocidad del aire se compone geométricamente con la velocidad vertical de la réfaga.

I .

ticas que tienen en cuenta las circunstancias cipeedes comunes de entrada del avidén
en turbulencia. De este modo, se admite que ehamiéla con un factor de cargas 1

en vuelo nivelado y que se somete a cargas sim€tiucidas por la rafaga. Los
codigos sefalan la forma matematica que se delmaiaph cada caso.

5.9 Hay normas muy concretas sobre este tema.dParvion comercial se consideran
rafagas de 15,4 m/s (50 pies/s) a la velocidadueoo del avidn, tanto positivas como
negativas, desde el nivel del mar hasta 20.000 pies

A mayor altitud, desde 20.000 hasta 50.000 pieselacidad de la rafaga disminuye
desde los citados 15,4 m/s (50 pies/s) hasta 752(2% pies/s). Se admite, pues, la
disminucién de la velocidad de la rafaga con laralt simplemente para mantener
dentro de limites la velocidad verdadera TAS. Coasosabido, para una | EAS
(velocidad equivalente) constante, la velocidadiadera aumenta con B titud de
vuelo.

La Fig. 1.9 es aplicable a un avion muy ligero Viinuestra el diagrama combinado
de carga y de rafagas, una vez que se superp@néltésio sobre el diagrama clasico de
maniobra.

La rafaga modifica el diagrama basico de maniobra.

Como ejemplo, advierta en la ilustracion que ekdiacle carga maximo enc:\ha
aumentado debido a la consideracion de las camgyasliucidas por la réfaga.
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5.10 En vuelo, en condiciones de fuerte turbulertodos los manuales de operacion
indican que la velocidad debe reducirse hacia fezte la velocidad de ma- ' niobra
Va. Es una forma de limitar la sobrecarga estructigbavion.

En efecto, si el avion continla volando en la zdea\; puede sufrir aun mayor
aceleraciom, sobrepasando la linea ACD (Fig. 1.8).

Ahora bien, si se vuela en las condiciones quesspanden a la proyeccién vertical del
punto A (ver Fig. 1.9), o igual zona de la Fig. arfierior, el avion no ad- | mite mayor
sobrecarga porque, antes, entra en pérdida, dascargompletamente la estructura.
Cargas por desplazamiento de las superficies deotaie vuelo

5.11 Cuando se desplazan las superficies de tadrovuelo (alerones, timon de
profundidad, etc.) se modifica de forma sustaraialistribucién de presién alrededor
de la superficie aerodinamica en cuestion.

La carga que se impone sobre la estructura dadaae en estos casos depen- | de de
dos factores: en primer lugar de la magnitud depl@eamiento de lau-1 perficie de
control; en segundo lugar de la rapidez con quefsetia el desplazamiento de las
superficies de mando.

+1<€-__’____~

EAS

=g 1.9 Diagrama de maniobra combinado cuando se superpone la carga inducida por la rafaga de aire
gue contempla la normativa. El factor de carga n se dibuja en ordenadas. Observe como se modifica el
diagrama basico de maniobra en la zona C por la accion de la rafaga.

Dos ejemplos clasicos de la importancia de estamsaon la inversion de alerones vy el
flameo.

a) Inversion de alerones

Es un problema tipico de los aviones comercialdsabes cuando vuelan a alta
velocidad.

El desplazamiento de un aleron hacia abajo en estaiciones puede producir

fuerzas aerodinamicas tan altas, en la zona postii ala, que provoca la torsion
de la misma en sentido contrario. Por ejemploydsiAa producida en el aleron que
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baja, en condiciones de alta presion dinamicaidelalta velocidad de vuelo)
pueede ser suficiente para "retorcer” el ala helzégo, en la verdadera expresion
éel término.

La torsién del borde de ataque del ala hacia absjain efecto contrario al que e
pretende. En efecto, puesto que el ala adopta mom@mgulo de ataque resul-a que la
sustentacion que produce disminuye, en lugar decatam que es el efeo-fue se
persigue cuando se baja el alerén. La disminuciénsdstentacién pro-noca la
inclinacién del avion en sentido contrario al pnelido. Es el efecto conocido por
“inversion de alerones".

Debido a este problema los sistemas de mando decalde los aviones de altas
estaciones no permiten el empleo de los alerortesi@es a alta velocidad, o arriba de
cierta altitud. Los alerones exteriores producema&yor momento de ision del ala. Las
maniobras de inclinacion se hacen en estos casoksa@lerones interiores o con los
"spoilers". Como es natural, los efectos de lailfiéixdad son mucho menores en los
aviones de menor envergadura alar.

b) Flameo

Es un fendbmeno que se puede producir en una stipederodinamica del avion,
incluidas las superficies de control de vuelo,atuso en el avion completo.

El primer caso es el opuesto al estudiado coniaritiad, a propdsito de la inversion de
alerones.

Supongamos que el aleron se desplaza hacia agib@adera que el angulo de ataque
de dicha zona del ala tiende a aumentar. Dicha, 2onalmente, puede en- | trar en
pérdida y se descarga subitamente, con lo que mismiel angulo de ataque. Al
disminuir el angulo de ataque se restablece deanelelujo uniforme de aire sobre ella.
El proceso puede repetirse en sucesivas oscilacioioéentas del plano que pueden
destruirlo. Es una oscilacion automantenida.

La solucion consiste en proporcionar suficientedeg a la estructura para que su
frecuencia natural de vibracion esté por encimeasi@revisibles que inducen las cargas
aerodinamicas.

Cargas de inercia

5.12 Las cargas de inercia se deben a la resiatgne opone todo cuerpo a la |
aceleracion. Por consiguiente, todos los elematgbavion experimentan una fuerza de
inercia que es igual a su masa por el factor dgaghr = m « n). Estas fuerzas son
adicionales a las debidas por otras causas. Roplkgjeel propio peso del ala determina
una carga de inercia (normalmente de torsion @glcple hay que sumar a la producida
por efectos aerodinamicos; igual con la carga debestible, etc.

Cargas debidas al sistema de propulsion

5.13 Los motores estan unidos al avion mediantednEs o mastiles. Estos elementos

deben soportar la carga mas elemental de todgwofaa de traccibn o empuje del
motor, y transmitirla al resto del avion. Ademasbel soportar la carga de inercia
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debida al peso del motor por el factor de cargaramp@nal en un momento
determinado.

En conjunto, el sistema de propulsion esta sugetmpone por si mismo, las siguientes
cargas:

1. Cargas de traccion o empuje del motor.

2. Cargas de inercia (peso del motor multiplicadoel factor de carga de operacion).
3. Cargas giroscopicas, debidas a la variaciorpldelo de rotacion de los elementos
giratorios del motor (hélice o grupo compresor-nal, que se deben considerar a
régimen maximo de cabeceo y de guifiada.

t=010s . t=018-0.20s

=g 1.10 Cargas de retroceso en la pata de tren de aterrizaje en el contacto inicial con la pista.
= \.=t=cion refleja los acontecimientos en las primeras veinte centésimas de segundo de contacto de la
= amorfiguadora de tren con la pista (instantes t = 0 at = 0,15 + 0,20 s). En el instante del contacto del
Weumatico con la pista la rueda se acelera desde el reposo hasta la velocidad de traslacion del avion,
So=i=racion que corre a cargo de la reaccion vertical de la rueda y de la fuerza de rozamiento del
=wm=tco con la pista. Estas fuerzas almacenan energia en la estructura de la pata que se comba hacia
Su==ni=, en la direccion de la impulsion de la rueda (instante t = 0,05 s). Cuando la rueda adquiere la
w=acdzad del avion sobre el suelo (t = 0,10 s) la energia acumulada en la estructura de la pata es de-
W=tz en forma de vibracion. La "devolucién” de esta energia impone sobre el eje de la rueda cargas
ww=es y contrarias. Estas cargas se llaman cargas de retroceso. Finalmente, el amortiguador, gue
== fodo este proceso ha absorbido energia vertical, contintia su compresion absorbiendo el resto de
la carga vertical del contacto (Fuente: Dowty Rotol Ltd).

Cargas impuestas por el par motor, que se debesidevar a revoluciones urnas del
motor (y hélice en su caso), combinada con unaacdegmaniobra equivalente al 75%
del valor maximo.

. Cargas impuestas por la parada subita del malazpmo el agarrotamientiel grupo
rotatorio del motor de turbina.

La bancada del motor de émbolo debe soportar relmmtor a régimen de poseia
maxima continua, multiplicado por un factor de se&tad que varia con el primero de
cilindros. El coeficiente multiplicador es maximara motores de 2 Ciros, lo que refleja
en este caso el gran desequilibrio de par motorpgo@uce efallo de uno de los dos
cilindros.

Cargas en el tren de aterrizaje

El tren de aterrizaje esta sujeto a cargas musrsis, entre las que destacan:
. Cargas de contacto inicial con la pista.
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Se dividen en cuatro grupos: a) carga vertical weriaaje; b) cargas de reaccion
omento de giro de la rueda; c) carga de retroaBstgrgas de frenada.

La carga de reaccion al momento de giro de la ruedael contacto inicial, es

consecuencia del enorme momento cinético que adglaerueda en el medio se- |
gundo o asi que tarda en adquirir la velocidaddaaoigl igual a la de traslacién del
avion. Esta carga representa aproximadamente $al mié la carga vertical de contacto.
La carga de retroceso se establece cuando la haeddquirido la velocidad del avion,
en la fase de contacto inicial. Es el efecto dedite" del tren, en su conjunto, por la
carga de impulsion de la rueda (ver Fig. 1.10).

Ademas de las cargas citadas, el tren debe sopastajue imponen tres escenarios
distintos de aterrizaje: a) los aterrizajes norgnduro, este ultimo con posibles dafios
en el tren, su estructura soporte en ala o fuselafajes de la cola y también "arrugas"
en el revestimiento del fuselaje; b) el aterrizaga contacto en la cola; c) finalmente, el
caso accidental de toma con una pata del trenalentr

3. Cargas de retraccion del tren

Se deben a la presion dinamica del aire que aotira &l tren en esta fase de operacion.
Las cargas de retraccion se calculan con la higdesque el avion se encuentra en un
viraje de2g.

Cargas por colision con el terreno

5.15 Son las cargas de impacto del avion con mdrter debidas a colisiones que rednan
caracteristicas razonables de supervivencia.

Por lo general este tipo de cargas se imponen $olestructura del avion en accidentes
en las maniobras de despegue y aterrizaje, cudrsdode esta proximo al terreno y con
una velocidad relativamente baja.

La consideracion en disefio de estas cargas sebaa? fin de disminuir la letalidad de
este tipo de accidentes.

En general, la supervivencia de los ocupantes déhaen estos casos depende de
cuatro grandes areas:

1. Caracteristicas de la estructura del avion,igasdor la capacidad de la misma para
mantener el volumen de la cabina en condicionesupervivencia. Este punto se
refiere, en particular, a las cualidades de disgii® impiden o reducen la posible
penetracion de cuerpos extrafios en el interior ladmbina durante el accidente, tales
como largueros o formeros fragmentados, soporigsstede cabina, etc.

2. Condiciones de retencion de los asientos psledupantes.

3. Condiciones de retencion de la carga y malgteysto es, la proteccion del espacio
interior de cabina contra la proyeccidon de estemehtos, a gran velocidad, debidos a
las aceleraciones del impacto.

4. Riesgos postaccidente (fuego, evacuacion, etc.)
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& “acio de alta velocidad con tren de proa del avion blocado e izado, listo para desplazamiento.

El tractor de alta velocidad (hasta 50 km/h) pegropperaciones mucho mas rapidas en
tierra. La plataforma esté situada en la parteepastdel tractor, en forma de U, donde
entra el tren delantero del avion. Se frena el rmwounos rodillos que tiene la
plataforma se ajustan firmemente sobre las ruepieesjando blocadas. Una vez hecho
esto se iza la plataforma del carrillo, de manera kg pata delantera y el vehiculo
forman ahora una unidad.

La parte derecha de la Fig. 1.11 recoge la digtidoude frecuencias de las cargas en el
tren de proa para operaciones de remolcadmush-back.Son datos obtenidos en
experiencias realizadas con aviones Airbus cordras estandar y de alta velocidad.
Las cargas en el tren de proa (F ) se expresdivasla su carga limite de disefo..

El grafico pone de manifiesto lo que sigue:

* Las cargas de arrastre en operacionesudé-backson muy similares con un tipo u
otro de tractor, no asi en operaciones de remolcRBdo su parte, las cargas en
operaciones de remolcado con el tractor de altzciddd son sensiblemente mayores.

» Aungue la distribucion de frecuencias de lag@amuestra que, normalmente, éstas
se sitdan en el entorno del 40%, respecto al wda carga limite de disefio de la pata
del tren, hay ocasiones en las cuales las cargapregiman al 60% de este valor. Es
importante resaltar lo citado al principio del textas cargas de arrastre en el tren de
proa estan ligadas a la aceleracién y desacelergai® el conductor imprime al tractor.
Cargas acusticas
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5.17 La estructura del avién estd sometida a lasasiones que induce el campo de

presion acustica que existe en el entorno de lanaee. La capa limite que discurre

sobre la superficie del avion, el flujo de salida ghses de los motores vy, en fin, la
turbulencia general del aire, son fuentes tipieasritlas de presion que actian sobre el
avion. Se llama carga acustica la carga inducida lp® ondas sonoras sobre la

superficie del avién

Cualquier estructura sometida a carga acusticaa \éor una determinada banda de
frecuencia, funcion de la que tiene la fuente ndga. Los esfuerzos debidos a estas
cargas son normalmente menores que los que se cerodidurante las fases de

maniobras de vuelo normales del avidon. Sin embangsentan la particularidad de ser
muy variables. Por tanto, cuando se habla de cargatica sobre el avion se da a
entender un proceso de fatiga de material (vibraa@on numerosos ciclos de esfuerzos
normalmente pequenos.

Las cargas acusticas son mas acusadas en el cahgadh militar que en el comercial

debido al entorno de ruido tan distinto que rodedipo y otro de aeronave. En el

campo militar se consideran zona critica de cacgatica todos los sectores del avion
sometidos a presion sonora de 150 dB. Sin tenerdartancia

barra de tractor alta

0.4 remolque, velocidad
0.2 Loms,
i e

Fx (% carga limite)

-04 oo
o
O
102 102 10! 1 0 102
Frecuencia por "push-back"
i barra de
0.4 °"‘°"/--‘---.,.H.
02 e

Fx (% carga limite)

Tractor de alta velocidad

+ ——r T T T~
07? 10? 10 1 10 102 10?
Frecuencia por remolcado

Fig. 1.11 Cargas en el tren de proa durante operaciones de remolcado y “push-back”, segin datos
abenidos en experiencias realizadas con aviones Airbus en los aeropuertos de Francfort y Parfs (CDG).
Las cargas en el tren de proa Fx se expresan relativas a su carga limite de disefio.

pie en el campo militar, las cargas acusticas tieneeleavion comercial suficiente
cantidad para constituir un tipo de carga espeeidt que se tiene en cuedtaante el
proyecto.Los efectos tipicos de la "fatiga acustica" son griejae aparecen en el
revesti-miento metalico del ala, fuselaje y colanken zonas de remaches o donde exis-
ten taladros, y también se ha observado la destanim en las capas de los madkss
compuestos. La evaluacion tedrica de esta cargdified y normalmenteacude a
ensayos para determinar con precision la magnigugrdblema..
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Apunte historico: Operaciones en plataforma sin bam
de remolgue

La idea de desplazar el avidén en la plataformaagirda de la barra de remolque de
conexiéon con el vehiculo de apoyo en tierra sadracprincipios de 1970, en plena
crisis del precio del combustible con motivo d&lzerra de Orient®dedio. El objetivo
era ahorrar queroseno en el curso del la operasititrgndo el avidn en cabecera de
pista, zona disefiada para puesta en marcha dedsrfiras el aterrizaje el avion seria
recogido de nuevo por el vehiculo de tierra y, lkm@smotores parados, trasladarlo a la
plataforma y a los distribuidores de salida de jeasa La operacidon requeria, desde
luego, vehiculos de remolque capaces de tras-garda pista a velocidad de unos 50
km/hora. Los primeros ensayos se realizaron earepaerto Charles de Gaulle, con un
tractor de 2.000 C.V., tipo locomotora Diesel, réesando con barra uBoeing 747a
alta velocidad. Losesultadosfueron desalentadores. El avion exhibia inestadlien
rodadura, fuertes cargas en el tren de proa, {tabsuaparente que el procedimiento de
remolque con barra era inapropiado.

La compafiia alemana Trugmaster, especializada enaekjo en tierra de equipo
militar pesado, concibio la idea de remolcar ebasin el auxilio de la barra. Se usaria
una plataforma hidraulica para izar el tren de ppas 15 centimetros del suelo, y
trasladar de esta forma el avion a alta velocidadjdea no fue bien recibida ini-
cialmente por los fabricantes de aviones, porrabtede cargar mas all4 de lo previsto
el tren de proa. Los pilotos tampoco eran muy garitbs de dejar en manos del con-
ductor del tractor el mando de un avion cargadpadajeros.

En 1985 comenzaron a vencerse las resistenciasegu@onian a estas operaciones. Los
fabricantes de aviones observaron pronto que evonsestema no inducia cargas
anormales en el tren de proa, manejando el equpoetcuidado debido. Aunque la
crisis de los precios del combustible se habiaradpe y el remolque de alta velocidad
perdia parte de su sentido ante la presencia dgueroseno abundante y barato, el
concepto de tractor sin barra ha prevalecido. Lapagiia Lufthansa adquirié varios
tractores de este tipo a mediados de los afos tachmara realizar sus propias
experiencias. La compafiia Trugmaster desarrollintprdractores para desplazar
aviones de 100, 180 y 400 toneladas de peso. Qiaasles compafias siguieron mas
tarde a Lufthansa, de tal modo que el tractor amabde remolque se encuentra hoy en
los aeropuertos principales del mundo.

6. Velocidades de influencia estructural

6.1 Desde el punto de vista operacional se defuadocidades relacionadas bien con
alguna limitacion de peso del avion, con su digtibn, altitud o Mach.

a) Velocidad maxima operativayy

Es la velocidad (o Mach) que no se debe excedaualguier circunstancia (subida,
crucero o descenso).

Se establece de manera que no es mayor que ladaelode calculo de crucero.
También debe ser menor que la velocidad de cattufmicado.
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b) Velocidad con flaps extendidosgV

Es la maxima velocidad autorizada con flaps extii
Como hay varios puntos de extension de flaps lagismo, varias velocidades maxi-
mas autorizadas, segun la posicion del flap.

c) Velocidad con tren de aterrizaje extendidgs V

Es la velocidad maxima para extender o retraereal 'tton seguridad”, expresion que
utiliza la normativa.

Entre el amplio abanico de normas que los cédigdscen al tren de aterrizaje es esen-
cial la posibilidad de extension o de retracciama velocidad del 67% d&, velocidad

de calculo de crucero. Si la velocidad "seguraéxtension del tren es distinta de la de
retraccion hay que incluir en el Manual de Vuekbdas velocidades

d) Velocidad de calculo de picadg; V

Vp se establece de forma que la velocidad de caleutmutero/. esV, <= 0,8-Vp. La
normativa requiere que el margen eritey Vp no sea inferior a 0,05 Mach a las
altitudes de la velocidad de crucero del avion puestar limitada por los efectos de
compresi-biidad del aire. Ademas, a cualquierwuatiel margen entré; y Vp debe ser
suficiente para absorber los cambios que proveniganl) variaciones atmosféricas
(rafagas horizon-tales y penetracion del avion emientes de chorro); Il) errores
instrumentales; lll) va-riaciones de fabricacioregiempre existen entre aviones del
mismo modelo y serie.

e) Velocidad de maniobra,V

Velocidad maxima de calculo estructural para desplento maximo de las superfi-
cies de control de vuelo, en condicion de vueltorgmivelado(n = 1). No sera menor
pie Vs-(n)'*2y puede no ser mayor que el punto de intersec@da durvaC,  con la
linea de maniobra de factor de carga positivo.

7. Fatiga

7.1 Se dice que un material se somete a fatigadmuse carga de forma alter-nativa y
caracter periddico. Cada alternancia de la cargma elo de fatiga.

La resistencia de una estructura a la fatiga se mad el nUmero de ciclos que soporta.
Una estructura determinada tieeguisciclos de fatiga.

La fatiga sigue siendo el origen de la mayor paetéas fracturas que se producen en las
estructuras aeronauticas.

Para que se produzca un fallo estructural pordadgben darse dos circunstan-cias: a)
gue las cargas alternas superen un nivel determieaduanto a magnitud del esfuerzo
aplicado; b) que se rebase el numero de ciclossiolapor el mate-dad en cuestion.

d el plano tedrico, el numero de ciclos que puagmiar una pieza es infini-ta los
esfuerzos de trabajo estan por debajo de un aientd, caracteristico del material y de
la pieza en cuestion. Inversamente, a mayor esfudgztrabajo es menor nuamero de
ciclos que soporta.
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IL2 La fatiga puede ser de dos clases: mecaniéanyica.
m) Fatiga mecanica

Se origina fundamentalmente por las vibraciondaslpiezas y por las cargas
altemativas que soportan en servigioe.ciclos de presurizacion). Mas directo
es el caso de carga producida por la variacionégginen de revoluciones del
motor, tanto de turbina como de émbolo. En estodas de régimen hay com-
ponentes que se someten a procesos ciclicos @eigarde las cargas mecanicas
y por tanto de fatiga.

K) Fatiga térmica
En nuestro estudio es propia de los motores twrhotores.

La fatiga térmica se debe al calentamiento y emigato repetido que experi- | mentan
algunos componentes en servicio, que estan soraetidsfuerzos de tra- | bajo a altas
temperaturas. Es el caso de los rotores de turpigamenor medida del compresor.

El calentamiento y enfriamiento de las piezas coaduesfuerzos de traccién dentro del
material (por la dilatacion del calentamiento) ysteoiores de compresion (por la
contraccion del enfriamiento). Dado que estos esfiseson de distinto signo producen
un ciclo de fatiga en el material.

La fatiga ocasiona fallos del material de caraotpentino, de ahi el control que se
ejerce sobre los componentes estructurales deh asaénetidos a fatiga. El fallo se
inicia mediante la incubacién de una grieta en alenial, muy pequefia, que se propaga
rapidamente al resto de la zona ocasionando learotu

8. Materiales

8.1 Los materiales basicos de empleo aeronastcolasifican en cuatro grandes
grupos:

a) Aleaciones férreagjue tienen como elemento fundamental de composaibierro.

b) Aleaciones ligerasgue se clasifican a su vez en tres grupos: Aleasidigeras de
aluminio

Aleaciones ligeras de titanio

Aleaciones ligeras de magnesio

La denominacion de aleaciones ligeras se debe aebyeeso especifico de estos
materiales (peso por unidad de volumen) es corabttenente menor que el de las
aleaciones férreas.

c) Materiales compuestdscomposites”), que estan formados por hilos deeraés de
gran resistencia embebidos en una matriz plastica.

Los materiales compuestos son el ultimo grupo deemaées que ha llegado a la
industria aerondutica, con el objetivo de dismiralipeso de los componentes es- 1
tructurales de las aeronaves mientras que mantiengmtluso mejoran, la resistencia
mecanica.

104



d) Materiales auxiliares,extenso grupo que incluye plasticos, gomas, ete, sp
emplean en partes especificas auxiliares de lmaeso

Cierto grupo de aviones antiguos y de categoripsceses emplean tejidos de lona o
sintéticos como elementos de recubrimiento de glgrfaselaje.

Aceros

8.2 El hierro que se obtiene en los altos howw#iene muchas impurezas y, en
particular, contiene un porcentaje apreciable diecre.

La cantidad de carbono determina las caracter$stieda aleacion hierro-carbono.

Las aleaciones que tienen un porcentaje alto d®iarson inaplicables en la industria
aeronautica; la fundicion, por ejemplo, tiene upoB ciento, 0 mas, de ¢@mo y es
inaplicable por ser fragil y quebradiza.

Del grupo de las aleaciones férreas destacan E®sacSon aleaciones de hiequoe
tienen hasta un 2% de carbono, como maximo. Est#ation en el contenidode
carbono es responsable de las buenas caracteristieganicas, de resistén,
tenacidad y dureza que tiene este material.

Aunque el término "acero" se aplica hasta contend#un 2% de carbono, en realidad
estos materiales no se encuentran en aeronduticarceontenido mayoal 0,5 por
cien.

El acero, en retirada

El acero perdio hace tiempo su papel protagonista eplicacion aeronautica, a pesar
de que, como media, ocupa el segundo puesto ersci@aede aplicacién en la
construccion de aviones.

Histéricamente, el acero sustituyd a las piezasnddera debido al deterioro de este
material por su tendencia a absorber la humedavbhicion fue simple: alli donde

habia madera se empled acero, a la vez que servalses| revestimiento de tela. El
aleman Junkers fue el primero en disefiar un agtanente metalico, en 1915.

La introduccién de las aleaciones de aluminio llev&desuso del acero en muchas
posiciones estructurales de la aeronave.

Hoy dia la estructura y el revestimiento metalieo ld aeronave es de aleacién de
aluminio, quedando el acero para aquéllas zonagedsun empleo es indispensable en la
actualidad: herrajes de sujecion de los planosesrele aterrizaje (donde pierde terreno
en favor del titanio), elementos de fijacion (pexntornillos, etc.), algunas bancadas de
motor y mamparos cortafuegos en los motores. Adieséas zonas, se emplean incluso
aleaciones ligeras.

Una ventaja notable del acero es su coste en camipar con otros materia-es
aeronauticos. El acero cuesta aproximadamentexta garte que las aleaciones de
aluminio.

Aleaciones de aluminihas aleaciones de aluminio que emplea la industria
aeronautica son el resultado de la combinaciéraldehinio con otros metales: cobre
(Cu), manganesia@inc (Zn) y magnesio (Mg).
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Las aleaciones de aluminio son ligeras, su peso espeel relativamente baja

con gran resistencia mecanica. Estas dos cualigades peso y alta resistencia
mecanica) son esenciales desde el punto de ddtabnstruccion diEl aluminio puro
es un material que posee gran resistencia a laston. Sin embargo sus aleaciones no
tienen la misma capacidad para resistir los atagqoeosivos. Por esta razon las
aleaciones de aluminio se tratan por distintos asegdara prevenir su deterioro con el
paso de tiempo.

El caso mas tipico es el alelaéllelad es una aleacion de aluminio recubierta con
aluminio puro. La resistencia a la corrosion esilama la del aluminio puro en tanto
gue se mantenga intacta la pelicula protectoraiexte

8.4 El sistema actual de clasificacion de las &e&s de aluminio es el de cuatro digi-
tos, de acuerdo con la Tabla siguiente y que imzgiaqui para referencia.

1XXX Aluminio de 99 por cien de pureza, 0 mas.
2XXX Aleacion de aluminio de cobre

3XXX Aleacién de aluminio de manganeso
4XXX Aleacion de aluminio de silicio

5XXX Aleaciéon de aluminio de magnesio

6XXX Aleacion de aluminio de magnesio-silicio
7XXX Aleaciéon de aluminio de cinc

8XXX Aleacion de aluminio de elementos varios

Al grupo que empieza con el digito 2 pertenecerido®sos duraluminios, que por mu-
cho tiempo han identificado a las propias aleagdigeras cuando en realidad el dural
es una aleaciéon mas de la familia. De hecho elwuraio es un nombre comercial que
termind por identificar no sélo a este grupo sihceato de las aleaciones de aluminio.
Hoy dia este concepto esta superado.

La aleacion mas importante del grupo es la 20Ztatel punto de que se puede afirmar
gue no hay avion comercial que no tengan algun ooemte fabricado con esta
aleacion.

La aleacion 2024 puede ir ademas placada, pro@steycionado, segun el cual se de-
posita en la superficie del material una capa deiio puro que actia como barrera
frente a la corrosion.

Las hélices se suelen fabricar con la aleacion  202§rupo similar.

8.5 Del grupo de las aleaciones de cinc destaabe#rion 7075, un auténtico estandar
en la industria aeronautica para piezas de alisteasia mecanica.

Largueros, cuadernas y demas componentes estiastdealta resistencia se fabrican
con esta aleacion.

No obstante, a partir de 1995, las nuevas generexide aviones se fabrican con
variantes, las aleaciones 7050 y 7150. Son madsriedcientes, que conjugan las
excelentes caracteristicas de la 7075 y presengor mesistencia a los procesos de
corrosion interna del material.Las aleaciones d&etée 7000 son las que tienen mayor
resistencia en el campo de las aleaciones de dtumin
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8.6 Las aleaciones de aluminio se someten a de@&@@mientos térmicos con el fin de
conseguir estructuras internas del material coromegjcaracteristicas de resistencia
mecanica. Los tratamientos térmicos son procesosrotados de calentamiento y
enfriamiento del material en hornos especiales, @geto de alcanzar la estructura
interna deseada en el material

8.7 Como ejemplo de tratamiento térmico citamgsreteso de bonificado, uno de los
mas importantes en las aleaciones de aluminio.

E1 bonificado se lleva a cabo en dos fases: cateatdéo del material a una :emperatura
elevada, de tal modo que haya una disolucion cdmpmlel metal de deacion en el
aluminio. Esta fase se llama técnicamente trataimid® solubili-zacidon y se efectla en
hornos especiales a una temperatura entre 43550 §C.

La segunda fase del bonificado es el enfriamiefypddo, que da lugar al llamado tem-
ple de disolucién. El enfriamiento brusco permitge cel material resultante tenga
confor-tabilidad muy notable, de manera que se @uedbajar y mecanizar con
facilidad y sin ningun problema. Esta caractemstss temporal porque permanece
durante unas dos ho-ras (depende del tipo de éaélasado ese tiempo se hace muy
dificil y es desaconsejable trabajo en frio ddda@on porque se pueden propiciar toda
suerte de grietas durante su ma-nipulacion mecdaBicmaterial asi tratado adquiere
excelentes caracteristicas de resistanvy@canica.

Aleaciones de titanio

El titanio es un mineral muy abundante en la carterrestre. Desde el punde vista
estructural el titanio se encuentra a medio careimioe las aleaciones aluminio y el
acero. El titanio es relativamente ligero, ducyilposee resistencia la corrosion a
temperaturas moderadas. Sin embargo a temperatavasias

experimenta serios problemas de corrosion.

La aplicabilidad de las aleaciones de titanio ezaelpo aeronautico es un compison
gue depende del siguiente cuadro de caracteristicas

a) El precio de las aleaciones de titanio es e®vadesta unas ocho veces mas que las
de aluminio; por tanto se emplea cuando no existmaterial sustituto de aplicacion.
b) EI mecanizado y conformado del titanio es difici

El sustituto del titanio en reparaciones estratés;, o es el propio material o debe ser
un acero.

Notese pues, que estamos en presencia de un material spegializado.
Aleaciones de magnesio

» El magnesio es el metal de aplicacion estructméd ligero que se conoce. vez y

media menos que el aluminio, 0 sea, cuatro vece®msngue el acero, aracteristicas de
resistencia mecanica/peso son excelentes
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Fibras Matriz

Fig. 1.12 Seccién de material compuesto, formado por
fibras de alta resistencia mecanica embebidas en una
matriz de naturaleza plastica o metalica.

Desde el punto de vista de la construccion de agialestaca su facil conforma-bilidad.
Es el metal méas facil de trabajar que se emplda ermustria aeronautica, de manera
que se pueden aplicar en él todos los procesamsigie mecanizado y trabajo de un
taller.

Las aleaciones de magnesio fundidas y moldeadampkan en sitios concretos del
avion: por ejemplo, en carteres de los acceso@esempled en ruedas, pero siempre
hay que contar con el peligro de su inflamabilidador esta razén desaparecio del tren
de aterrizaje.

Materiales compuestos ("Composites™)

8.10 Los materiales compuestos estan constituidosdps elementos estructurales:
fibras y material aglomerante. Las fibras son hdesmateriales que poseen muy alta
resistencia mecanica, como el carbono o boro. llos Bstan embebidos y entretejidos
en una matriz que sirve de aglomerante, de sodatmatriz es de naturaleza plastica,
aungque en aplicaciones para servicio a alta termyargpuede ser de naturaleza
metélica.

Los materiales compuestos no son absolutamenteosiugvse consideran desde el
punto de vista estructural. La madera, que fue atenal aeronautico de primer orden,
tiene dos elementos estructurales, uno blandooydatro. Durante la primavera el arbol
crece muy aprisa y produce madera blanda. En veshroecimiento es lento y se

produce un anillo de madera muy dura. La Naturgbeaporciona un ejemplo excelente
de un material resistente, el anillo de verano, egtéd embebido en un material poco
resistente y que actta de relleno.

8.11 Como hemos dicho hay dos tipos de matestalictural en los compuestos:

» Fibras de alta resistencia mecanica
* Matriz, que es el aglomerante o material denell

La Fig. 1.12 muestra la estructura del material moesto constituida por capas
pegadas. En el caso de la ilustracion esta forrpad&uatro capas. En cada capa hay
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mezclados hilos de fibra y tejido aglomerante. Caafza 0 lamina se puede orientar en
la direccion més conveniente a los efectos dejvatla la pieza de material

compuesto. Esta circunstancia es importante ydagoeentacion de los hilos en la capa
determina la resistencia mecanica que tiene laapsegun dicha orientacion. Asi, el

material puede tener gran resistencia mecanicadous@ carga en la direccion de los
hilos, y sin embargo escasa en la direccién peipelad.

En la préactica, la direccibn que siguen los hildsng impuesta por los esfuerzos
principales a que esta sometido cada elementactsgimbien servicio.

Las propiedades mecanicas de los materiales cotoguss comparan favorablemente
respecto a las aleaciones de aluminio. El mayamnweniente es sbaja resistencia a
los choques e impactos. Son materiales fragiles.fibasas mas utilizadas en aviacion
son las de carbono y boro. En conjuntos que ndeegumuy alta resistencia mecanica
se emplean las fibras de vidrio y Kevlar.

Como materiales de relleno se emplean diversogdiquas resinas epoxi y fendlicas,
poliésteres, etc. Incluso rellenos de materialetlines, aunque esta aplicacion es
propia de estructuras que deben soportar altasetamopas de servicio, como en
componentes para turborreactores y naves espaciales

Las resinas epoxi son de las mas empleadas para comjastructurales aeronauticos
por su buena caracteristicas de adhesion a lassfibo asi para inteioree cabina
porque se queman originando grandes humos.

8.12 La aplicacion estructural de los materiales comjmsegstuvo circunscrito al
principio de los afios ochenta a estructuras secasdie la aeronave.

Hoy dia, como muestra la Fig. 1.13, hay aviones coengbenaje de cola fabricado
totalmente en materiales compuestos.

No obstante, si se valora en relacién con el pesaatstal, la aplicacion actual de los
materiales compuestos en el avion representa tares25% del total estructural. Esto
es asi porque el fuselaje y el ala representarxmpadamente el 75% del citado peso,
y éstas son zonas de responsabilidad estrugitrabria vedadas de momento a los
materiales compuestos.

8.13 Se llama construccion eandwichla estructura de material compuesto esta
formada por dos laminas pegadas a un nucleo integeparadas

El ndcleo puede tener forma geométrica precidagio ser un rellenade material més

0 menos rigido en forma de esponja (ver Fig. 1 BE¥primertipo, con nucleo de forma
alveolar, es la construccibn mas usada en aviamémercial para paneles de pisos y
superficies de control de vuelo.

Las dos laminas que se pegan al ndcleo pueden esthashee cualquier ma-terial
normalmente en aviaciéon son de aluminio, fibra driov o de carbono. La mas
utilizada en aviacion tiene la forma de "panal beja’, hechasceldillas de aluminio o
de resinas fendlicas.
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Fig. 1.13 Aplicacion de materiales compuestos en el avion Airbus A340 (zonas sombreadas). Observe
gue el empenaje de cola esta fabricado en fibra de carbono.

También, como hemos dicho, el nucleo puede seespanja de material situada entre
las dos placas, construccion muy usual en aviaandateur.

Las placas debandwichsoportan parte de las cargas que impone la fleggra
estructura en vuelo (la carga de compresion yadeitin) mientras que el nucleo

> Placas
—_—
Ntcleo ,

Nucleo de panal de Nucleo de gpma
abeja ("honeycomb™) espuma

Fig. 1.14 Construccion en sandwich: la estructura de material compuesto esta formada por dos laminas
pegadas a un nucleo interior.

El problema de aplicacién aerondutica de los naésricompuestos es su fragilidad
también su escasa resistencia al impacto.

La relacion con la fragilidad sabemos que los lestasus aleaciones se deforman
cuando se someten a esfuerzos, deformacién qaepestente antes de llegar a un
punto de fractura. Se dice por ello que los metglesus aleaciones tienen gran
ductilidad. En los compuestos no sucede esto. astipidad de los materiales compues-
s escasa 0 nula, de modo que el fallo por rotuesl@$sobrevenir sin previo signo de
nacion estructural. Es el gran inconveniente quseta este material para aplicara
estructuras aeronauticas de responsabilidad pamari
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problema, sin duda de importancia operacionalefiere a las condiciones de ser-de
estos materiales, en particular las reparacionesosleconjuntos cuando sufren un
desperfecto. Los procedimientos de reparacion sés complicados y requieren mas
que los que se emplean con piezas fabricadas ewid@e metdlica. Los dafios

estructurales que sufren estos materiales en seprimvienen de:

Dafos accidentales producidos en rampa o hangahpqgues con escaleras, vehicu-los
de operaciones de mantenimiento, etc. n colisidradién con el rayo, impactos de
granizo, etc.

Fig. 1.15
El agun actin como un podertdsa despegmion de |as
etruciuras do malenal compussio s logra infilrarse an
#. En |a fustraciin se mussta e carenado da la “bally’
dal avidn A-320, que padeck: esta problema durmnte jca
primaros afos da sendcio. El carenado venlrl a8 una
eslructura de panal da abeja de Bbra de carbono, y cubre
s ampaimes del aba con el fuselaje y &l slojamianto del
ren principal, stemis dé b Jatinias conexones
Humarzsos informes en o iddo cllaban ol despegus
da la placa intama dal pan r i3 antrada da a
irclusg o |iqus [
condanta an 1as pars salaje y Imrming por entrar
en la "hay”. Sa infilira entonces a través de los poros del
rrsabarial o Sarmena por despagar las placas del niden de
panal de abeja, Airbus modifict &l panal con un
recubnimianio emétios & iodos los fluldos

de

En relacion con la colisién del avidn con el ragiolos dafios se producen en las zonas
con numero de clasificacion 3 (ver Capitulo 40, r@g 7) es probable que la
reparacion tenga que realizarse con el asesoranmdenfabricante del avion, e incluso
por él mismo, lo que supone dejar el avion endiem tiempo valioso. La zona 3 de
colision comprende todas las superficies del awide, por disefio, tienen menor
proteccion frente al impacto del rayo. Son zonas spihan considerado de bajo riesgo
potencial de anclaje del canal de descarga del rayo

8.16 Los dafos estructurales que sufren los carguabricados en material compuesto
se clasifican en tres grupos:

a) Dafios mayores

Son desperfectos que afectan a la transmisiénacaigd del miembro estructural para
soportar la carga de trabajo. Necesitan ser repame forma inmediata. Normalmente,
el avion que sufre estos desperfectos es reparamadsipnalmente en rampa, con
elementos o secciones metdlicas,de tal modo queepekectuar un vuel&erry (de
traslado) al centro de mantenimiento mayor de hapzdiia.

b) Dafios menores

Los elementos que sufren estos dafos pueden segartando las cargas de trabajo,
pero se precisa la reparacion dentro de un ciémeeno de horas de vuelo o periodo de
tiempo.

Sin embargo, si se aplican de forma inmediata sglidas para impedir la propagacion

de los desperfectos. Es fundamental mantener la dailada hermética a la entrada de
agua.
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El agua actia como un poderoso deslaminador dmafess de tejido del material com-
puesto (ver a estos efectos la Fig. 1.15).

CORROSION EN ESTRUCTURAS AERONATICAS

K M‘*

Carmgian con exfolacion an Mrguania o ale

Fig, 1,16 Nahrsboze de o comsida gafahnics,

Tipos de corrosion

9.2 La corrosion que el operador aeronautico enraiea diario es la corrosio
electroquimica, llamada también corrosion galvarffegede ocurrir cuando do< metales
se encuentran en contacto en presencia de undiitecthumedad, agua, etc.).

La naturaleza de la corrosion galvanica se ilustréa Fig. 1.16. Dos metales diferentes,
en este caso aluminio y cobre, estdn inmersos ea yvgonectados mediante un hilo
metalico. En esta condicion se observa paso desaagsitivas (iones) del aluminio al
agua, segun indica la flecha.

A la vez, las particulas negativas, descompensaolaka pérdida de cargas eléctricas
positivas, circulan por el hilo hasta la placa dbre. Hay, pues, un flujo de electrones.
La aguja del amperimetro conectado en el circuiteada el paso de corriente. Como
resultado de estos procesos el aluminio se cormee disuelve en la solucion acuosa,
mientras que el co- | bre permanece practicameatterado.

b) Corrosioén intergranular
Es un tipo de corrosion muy especializada y deoresgbilidad primaria del fabricante
de la aeronave.



ey 'c'!-.’. % = Fig., 1.17 Ariba: Isolingas pH de Nuwa acida en Europa
Jng Wi Abajo: mapa continental de EE UL, con expresidn del pH
e par Zonhas geogrificas. Valoras de pH < 4 dascriban la
luvia esenclalmante acida

a) La seleccion del material que se emplea enrdatagaccion y reparacion del avion. L
seleccion debe asegurar la compatibilidad entreenma#ts. Por ejemplo, es muy
frecuen* en la industria aeronautica el contactiveeal acero y las aleaciones ligeras
(pernos de acero en estructuras de aluminio, ateeas, discos de frenos, etc.). Todos
estos contacta debe impedirse por interposicion

de juntas o tratamientos quimicos para formar @hiayda protectora interpuesta.

b) EIl tratamiento térmico del material introducgctbres de corrosion que debe
controlar el fabricante de la aeronave, tanto enpi@zas originales como en los
repuestos.

c) Ya hemos hecho mencién de la corrosién por ctmtd.os pernos y tornillos
estructurales se cadmian, esto es, llevan unaufekgterior de cadmio cuando existen
problemas potenciales de corrosion por contacto.

d) Servicio a alta temperatura. Es un hecho cdiogue las piezas sometidas a alta
temperatura se oxidan y corroen con mayor facililadtemperatura aumenta siempre
la velocidad de las reacciones quimicas.

e) Las corrientes eléctricas que produce un egel@ctrico de a bordo, mal aislado,
puede originar la corrosidén galvanica de las zaoasiguas al equipo.

f) Las chispas producen acido nitrico si hay hurdegta el ambiente, de aqui que los
espacios eléctricos confinados deben airearse n@mmtemente y mantener estas lum-
breras abiertas.

Factores ambientales y operacionales
a) Las rutas de las aeronaves y sus estacionamientaonas proximas al mar o en
ambientes

EstructurasSafe Ufe". "Fail safe'y tolerantes al daino

El célculo y disefio de las estructuras aeronautigasevolucionado, en su época
moderna, en torno a los principios "Safe life" @hidn de vida segura) y "Fail safe"
(proteccidon en caso de fallo), si bien con la ter@eneracion de aviones comerciales
(Boeing 777,/37 modelos -600 y siguientes, y ultimos avionebu¥s) se ha puesto el
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énfasis en la tolerancia de la estructura a laep@a de grietas en el material, y sobre
todo a mejorar las caracteristicas de los matsrfedate a la corrosion. Ciertos aspectos
historicos del desarrollo aeronautico favorecerolaprension de esta evolucion.

a) Primera generacion de aviones comerciales

Los cambios en la filosofia de disefio de la estractlel avién se iniciaron poco des-
pués de la Il Guerra Mundial, con los proyectosadienes comerciales cuya vida de
servicio se extendia, entonces, por unos diez &m®sta época, precisamente, datan
las primeras aleaciones de aluminio de alto codtemie zinc, de gran resistencia
mecanica.

Los proyectistas de aviones encontraron en esgasiahes un material idoneo para
disminuir el peso de los componentes estructurélesgraciadamente, las aleaciones
eran muy sensibles a la fatiga y al incubamienpoogresion de grietas en el material,
hasta el punto de que la historia de la aviacigiste varios desastres aéreos por fallo
de las estructuras fabricadas con este materigbarir de estos accidentes se de-
sarrollaron dos filosofias de disefio de la estractiel avion, distintas y rivales: la filo-
sofia "Safe life" y la conocida como "Fail safe'mBas tienen en comdn una misma
premisa: el fallo final de la estructura del av@minevitable, pero difieren notablemente
en los medios que previenen de esta situacion.

El principio "Safe life" se centra en el estudiolde cargas y de su variacion ciclica
sobre la estructura. Las cargas impuestas se campgan las caracteristicas de re-
sistencia a la fatiga del material, conforme adinsayos realizados Se obtiene entonces
un punto critico a partir del cual el elemento wegtrral en cuestién "es inseguro”, por
alcanzar el numero tolerable de ciclos de esfualedmtiga. En este punto procede su
sustitucién por otro nuevo, sea cual fuere su estadondicién. La estructura "Safe
life" significa, en la practica, que se ha disefipdm soportar las cargas durante la vida
de servicio del elemento en cuestion sin la agaride grietas. No todo fue bien con
esta filosofia de proyectar la estructura, y dehbegarios accidentes posteriores
revelaron que

Larguero soporte

del piso cabina e
S
Barras de mando e .
del tab e =

piso de cabina

Fig. 1.19 Aplicaciones del principio “fail safe”.

c) Un paso mas, se supone la existencia de unddtdlos adicionales durante el mis-
mo vuelo, tanto si son detectables a bordo o eemanecen latentes.
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En todos los casos se aplica el mismo criterioremten cuanto a mantenimiento de
una condicion minima de aeronavegabilidad.

En la practica, la estructura "Fail safe" se camsige formas diversas, normalmente
combinadas, como se indica a continuacion.

1. Presencia de componentes estructurales "inacti{giahdby). Estos compo-
nentes se cargan cuando se produce el fallo desttactira primaria; por
ejemplo, cristales del parabrisas con doble lanunad

2. Se admite también que el componente "inaciiu@de soportar o transmitir algo de
carga en condiciones normales de servicio, aunguealrte fundamental de la
transmision o soporte corresponde al miembro dsiralgrimario.

3. Trayectorias multiples de carga. Término quapia a las estructuras redundantes,
en las cuales el fallo de elementos individualesnmmide la transmision de las cargas
porque se distribuyen uniformemente entre otros pomentes estructurales. Es
situacion opuesta a la trayectoria simple de carga,se aplica al componente estruc-
tural que distribuye o soporta integramente laaaRypr tanto, el fallo de este compo-
nente origina la incapacidad estructural del migpau@ transmitir las cargas aplicadas.
La Fig. 1.19 (gréfico de la derecha) muestra glércamino de transmision de carga
entre un larguero de soporte y el piso de un cornpamto de avion. Aunque se pro-
duzca el fallo de una de las vias de transmisiotadmrga permanecen las otras dos
como medio de soporte. También esta representdddzaquierda, la doble trayectoria
de carga del sistema actuador de barras de mangdotdé.

b) Segunda generacion de aviones comerciales

Con la llegada de la segunda generacion de avicoreercialeq747-400, 757, 767,
etcétera), entre 40.000 y 50.000 ciclos de vidaselicio, se mantuvieron las ca-
racteristicas de seguridad del principio "Fail ‘§gfero se introdujo una variante impor-
tante respecto a la primera generacion de reactaréslerancia al dafio. Decimos que
la estructura del avioén es tolerante al dafio cuaedwa determinado que puede soportar
sin fallo o deformacion estructural excesiva laspreia de dafios importantes (grietas,
por ejemplo) de fatiga de material, o debidos aosidn, hasta el momento que los
dafios son detectados en las inspecciones.

¢, Como se consigue en la practica esta estructura?

No es posible entrar en detalles aqui de la tegflde fractura de materiales, pero
piense el lector en estructuras fabricadas conrrmaie con velocidad lenta de pro-

pagacion de las grietas, donde persiste suficiertistencia mecdanica residual en la
pieza agrietada, o bien en zonas de concentraei@sfiierzos que van reforzadas con
suplementos de material de gran tenacidad; comsidértambién formas de limitar

dafos concurrentes (grietas pequefas cuyas tragsderminan por unirse para formar

una grieta de via amplia), etcétera.

Los aviones de la segunda generacién con estractalerantes al dafio vuelan con
seguridad y poseen suficiente resistencia mecaica el nivel definido de dafios. Es
esencial el programa de inspecciones que concdubgestes oportunidades para de-
tectar el dafio antes que su progresion llegueanescriticos.
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c) Tercera generacion de aviones comerciales

¢ Qué sucede hoy con Bbeing 777, Airbus A-330/340nodelos del737-600 en
adelante? Constituyen la tercera generacion déoreaccomerciales y mantienen la se-
guridad estructural de la primera y segunda geitragero con una variante, se abre

Fig. 1.20 Conjuntos tipicos del avién comercial.
je de cabina; 2 Fuselaie anterior; 3 Seccion central del ala; 4 Fuselaje central posterior;
je posterior; 5 Estabilizador horizontal; 7 Conoe de cola; 8 Estabilizador verticai; 9 Fuselaje
central; 10 Ala exterior; 11 Mastil,

Gl 'I! A : | ! ()A -IE i .=- . |
- Seccion de fuselaje de Airbus A-340-500-600 (Cortesia de Airbus Industries)
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un frente contra la corrosion, en sus vertientegrdeencion y control. La situacion ac-

| tual se contempla en la Fig. 1.19(a). Muestréodma cualitativa que las aleaciones de
aluminio actuales mejoran las convencionales (2Z024etc.), en Limite elastico y te- |
nacidad del material para soportar la carga cuamagigoresencia de grietas. Obsérvese
que la aplicacion de las nuevas aleaciones de miorha permitido desarrollar estruc-
turas de aviones mas ligeras y tolerantes al daiin,amplio Limite elastico.

10. Uniones de elementos estructurales

10.1 Se llaman uniones estructurales del aviéplmgos o zonas donde se unen dos o
mas conjuntos. La presencia de uniones en lascastas aeronauticas es inevitable ya
que los aviones se fabrican en multitud de congimfoe se unen mas tarde en el
montaje final (ver la Fig. 1.20). Ademas, cada ooty esta constituido por un sin fin
de subconjuntos. Por tanto, los conjuntos indiviekialeben ensamblarse de alguna
forma en el montaje final. Hay dos tipos fundamiestdel uniones que se emplean en
las estructuras aeronauticas: mecanica y encolada.

Union mecéanica

La unidn mecanica se efectia con remaches y wsnilla union con remaches se
emplea en estructuras permanentes y la unién caillde cuando los conjuntos o los
elementos deben ser desmontables. Las formas,\tiplases de estos sujetadores son
muy variadas.

Los remaches son pasadores cilindricos metalicognaimente de aleacion de |
aluminio. Mantienen unidas dos chapas o piezas akerial por medio de dos ca-1
bezas que actian como cierres. Una de las cabekzesnthche viene de fabricay 1 la
otra se forma durante el proceso de remachadoamted?| recalcado y deformacion del
material del cuerpo o espiga del remache. Los reesague se emplean en aeronautica
se sittan dentro de dos grandes grupos: remacl@sssgre-I maches especiales.
Dentro de los remaches sdlidos, es muy usado @ldgpcabeza avellanada. Tiene la
particularidad de que una vez instalado no solwadzll revestimiento | metélico, esto
es, queda al ras con el revestimiento del avidontgdo, la suavi-

Pasador ‘ i

Fig. 1.21 Remaches especial de dos piezas -
“Hi-Lok”. Es uno de los mas usados en el Collar =,
ensamblaje de estructuras aeronduticas =7/

/.Pintados o pulidos?
Los aviones se entregan pintadoas compainiias, los mas, otros con la su-ricie aulid
y también con partes pintadas y otras pulidas.

En realidad es que no hay una preferenciacg&anecondmica de relieve por y otra
solucion, o la intermedia. Un avion pintado pesa mpde otro con la su-icte metalica
pulida, en la que se pintan Unicamente las mardasignia de la copafiia. Por
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ejemplo, unBoeing 747-40(pesa unos 225 kilogramos mas pintare pulido, ufia ci
gue a lo largo de cada ciclo econdmico del aviéposa ahorro sensible de
combustible. Para un avién tig87la diferencia puede serw@os55 kilogramos.

Sin embargo, la economia de combustible que remese opcidn de avion pulido se
compensa, a veces con creces, con los costes mm@mes de mantenimiento que
precisa el avion pulido. Es una superficie que sigzéavarse con mas frecuencia que la
pintada, para eliminar los productos contamnantdeerados en ella. También debe
pulirse de nuevo con cierta regularidad.

Asi las cosas, las compafias definen el acabadd @iel avibn por razones de
marketinge incluso por consideraciones medioambientales.

En el primer caso, hay quien piensa que la imagesudcompariia se refuerza con un
esquema total de pintura, llegando a emplear H&stalores distintos. Otros creen que
esta imagen se representa mejor con un avion putethuciendo la pintura a las
insignias de la compafiia y las superficies de mahteompuesto. (Nota: todas las
superficies de material compuesto del avion vatagdas, inclusive en los esquemas de
aviones con acabado pulido; esto es asi para prégemosion del material y la entrada
de humedad en el interior).

También los factores medio-ambientales tienen so pa la seleccion del acabado del
avion. Numerosas leyes en distintos paises indlisados prohiben la emision de
compuestos volatiles a la atmésfera. Los procesopidtura emiten considerables
cantidades de estas sustancias de manera quest@sciones donde se realizan estos
trabajos deben contar con equipos apropiados papedir la emision de estas
sustancias, principalmente cromo y cadmio. En \dstajue el avidbn comercial, como
media, se repinta cada cuatro o cinco afos, ladenagion ambiental puede ganar peso
en el futuro.

—

o pulido?







